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 چکیده
و  افزایش دقت توأم با حفظ قابلیت اطمینان منظوربههدف از این مقاله ارائه روش نوین در ناوبری تلفیقی اینرسی با استفاده از تصویر 

گیری( از روش فیلتر کالمن گسسته سرعت، موقعیت و وضعیت )جهت تخمین پارامترهای ناوبری شامل منظوربه. حال استعدم واگرایی 

مدل  عنوانبهو سه ژایروسکوپ  شتاب سنجمتشکل از سه  (IMU)ی اینرسی ریگاندازههای واحد است. در این روش از داده شدهاستفاده

صویر با رویکرد ،  ابتدا با روش تطبیق تاست. بدین ترتیب برای استفاده از تصویر شدهاستفادهگیری اندازه عنوانبهسیستم ناوبری و تصویر 

"SIFT"، ر و کارایی کلی سیستم و ب ارزیابی عملکرد منظوربهدر این راستا شود. استخراج میدر صفحه افقی ی موقعیت پرنده هامؤلفه

مناسب، اثر حجم محاسباتی پردازش تصویر و تلفیق روی ، انتخاب فرکانس کاری ارتباطات مانند تأخیر زمانیهایی طرف کردن چالش

ه نشان در حلق افزارسختی سازادهیپاست. نتایج  شدهاستفادهدر حلقه  افزارسختزمان حقیقی از بستر  صورتبهمیکروکنترلر نهایی، 

دقت مناسبی برای تخمین  تواندیمزیاد، رویکرد مذکور  چنداننهگیری تصویر در فرکانس خروجی داشتن اندازه باوجود ،دهدمی

تواند با حفظ دقت و هزینه، جایگزین مناسبی برای پهپادهایی باشد که از روش ناوبری پارامترهای ناوبری پهپاد داشته باشد. این روش می

 .کنندیماستفاده  (GPS)ای های ماهوارهسیگنال هیبر پا

 .در حلقه افزارسخت ؛توسعه یافته  فیلتر کالمن ؛تطبیق تصویر ؛ناوبری تصویری ؛سامانه ناوبری اینرسی :کلمات کلیدی
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Abstract 
The main purpose of this paper is presentation a novel approach of inertial-vision based navigation to 

increase accuracy and safety factor simultaneously. In order to estimate navigation parameters, consist of 

velocity, position and orientation (attitude) the Extended Kalman Filter (EKF) is used. In proposed method, 

the Inertial Measurment Unit (includes of 3-axis accelerometer and gyrospope) and vision data considered 

as  navigation process model and measurement model respectively. By utilizing the Scale Invariant Feature 

Transform (SIFT) method, the 2D position of UAV is obtained. The real time Hardware in the Loop (HIL) 

simulation technique is used To evaluate overall system performance and efficiency such as serial interface 

time delay, appropriate operating frequency selection and micro-controller performance at implemented 

image processing and data fusion algorithm. The real time HIL simulation results clearly show despite of 

low frequency in vison based navigation, proposed approach has acceptable accuracy for estimating uav 

navigation paraqmeters. Maintaining accuracy and  cost, the proposed approach can be a suitable alternative 

method to drones that use GPS-based navigation.  
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  مقدمه -1
ناوبری وسایل پرنده سرنشین دار و همچنین بدون 

 GPS اگرچهسرنشین از دیرباز دارای اهمیت زیادی بوده است. 

اما چندین مشکل در  ،برای ناوبری در فضای آزاد مناسب است

، جمینگ و اختلال GPSی آن وجود دارد. نقاط کور ریکارگبه

مواردی است که قابلیت اطمینان سیستم  ازجمله GPSدر 

با در نظر گرفتن  .بردیمرا از بین  GPSناوبری بر مبنای 

 GPSی استفاده از هاتیمحدودو همچنین  ذکرشدهموضوعات 

در فضای بسته، داشتن یک پرنده بدون سرنشین مقاوم، 

. سایر کندمیروبرو و با دقت کافی را با مشکل  خودمختار

 ابیفاصله، قرمزمادون گرحسی حسگرها مانند رادار، فنّاور

به علت محدودیت حمل محموله برای پهپادها  تواندیم لیزری

ر صورتی د تصویری -باشد. سیستم ناوبری اینرسیی رکاربردیغ

یک گزینه مناسب برای حل این مشکلات  عنوانبه تواندمی

های استفاده از آن مانند کاربردی که محدودیت دشویمارائه 

نبودن در شب، مناطق پوشیده از برف، در سطح دریا  و یا 

 بیابان بدون عوارض طبیعی مشخصه و ... در نظر گرفته شود

ی متعددی وجود دارد. هاروشبرای ناوبری تصویری   .]۲و  1[

 ،]۳[ همزمان صورتبهدر روش تعیین موقعیت و تنظیم نقشه 

سیستم قصد دارد که نقشه محیط ناشناخته را بسازد و 

موقعیت و وضعیت ناظر را حفظ  کهیدرحال ؛ی کندروزرسانبه

برای  SLAMی از روش اگستره صورتبه. محققان کندمی

ی هایسازنهیبهدستیابی به عملکرد دقیق در رویارویی با 

 مزیت نیتربزرگ. اگرچه اندکردهی استفاده رخطیغ شدتبه

SLAM  ،محدودیت آن حجم  نیتربزرگدقت آن است

. روش دیگر ناوبری ]6و 5، 4[ ستمحاسبات بالای آن ا

ها پادکه حتی برای په استتصویری مبتنی بر تطبیق تصویر 

ترکیب قوی از ]۸[ مرجع .]7[ دارددر سرعت بالا نیز کاربرد 

و  IMUهای ناوبری تصویری بر مبنای تطبیق تصویر با داده

. در مواقع موجود بودن استفاده نموده است GNSSهمچنین 

استفاده از  در این زمینههای مقاوم و کابردی روش یکی از

که به معنای  باشدمی SIFT روشتطبیق تصویر به  الگوریتم

به  .]9[  تصویر است های تغییرناپذیر با مقیاسویژگیاستفاده از 

منظور جلوگیری از واگرایی ناوبری اینرسی از یک روش ناوبری 

بدین منظور  .]1۰[ شودکمکی غیر وابسته با زمان استفاده می

شود. برخی از مراجع از های گوناگونی استفاده میاز روش

به  .]1۲ و 11[ انداستفاده کردهگرها برای این هدف مشاهده

گر غیر خطی به منظور از مشاهده ]1۳[ عنوان مثال مرجع

بیشتر و تصویر استفاده نموده است.  IMUهای تلفیق داده

ترکیب ضعیف سیستم ناوبری اینرسی و  صورتبهمحققان 

ی هاداده ]14[مرجع  مثال عنوانبه. اندنمودهتصویری را تلفیق 

ه زاوی گر نیتخمیک انحراف سنج با  عنوانبه IMUی ریگاندازه

را تلفیق  شودیمسمت که از دوربین استریو بهینه استخراج 

 استفادهتخمین تصویر تنها  میتوان از کهیدرحالنموده است. 

داده تصویر را  میرمستقیغ صورتبه IMUی هادادهکه نمود 

به کمک  تواندیم. سیستم ترکیب ضعیف ]15[ شودپشتیبانی 

ی حالت داخلی رهایمتغکردن از همبستگی بین  نظرصرف

ه ب را کاهش دهد. تمیالگوری غیر همگن، پیچیدگی گرهاحس

های تنظیم پارامترها و کالیبراسیون سنسورها از روشمنظور 

فاده توان استهوشمند مانند الگوریتم مورچگان و ژنتیک نیز می

از ترکیب ضعیف و فیلتر کالمن توسعه  ]17[مرجع  .]16[ دکر

را  IMUیافته تطبیقی استفاده نموده و خطای جمع شونده 

این در حالی است که در رویکرد ترکیب قوی کاهش داده است. 

با دقت برای بهبود عملکرد  گرهاحسی حالت رهایمتغهمه 

در سیستم ترکیب  علاوهبه. شوندیمتخمین به کار گرفته 

ی هایریگاندازه توانیمضعیف تلفیق تصویر و ناوبری اینرسی، 

جداگانه تحلیل کرد  صورتبهو دوربین را در ابتدا  IMUماژول 

تلفیق شوند و خروجی نهایی  باهم هاستمیسو سپس در ادامه 

با به کارگیری  ]19 [به عنوان نمونه مرجع. ]1۸[ حاصل شود

فیلتر کالمن گسسته ،از روش ترکیب قوی به منظور تلفیق داده

 اشکال، تصویر و فاصله یاب استفاده نموده است. IMUهای 

که به خاطر اثر  شودیماصلی این موضوع  بدین خاطر حاصل 

 ؛شودیمی، نتایج خروجی از اطلاعات حذف شدگحذف جفت

ی هاتیمزه کرد که از بنابراین باید به این موضوع اشار

به افزایش دقت و مقاوم  توانیمی ترکیب قوی هاتمیالگور

بودن در مقایسه با هر دو روش تصویر تنها و همچنین حالت 

. ]۲۰[ درکترکیب ضعیف تلفیق تصویر و ناوبری اینرسی اشاره 

ی بودن، گوسی نیز رخطیغیی که علاوه بر هاستمیس برای

ی که امجموعهیا  یامرحله کارلومونتنیستند، تخمین گر 

 وسیعی در صورتبهشوند، ی شناخته میاذرهفیلتر  عنوانبه

در صورت  .]۲1 و ۲۲[ شوندیممسائل تخمین اتفاقی استفاده 

ه ی بر اساس روش بیزین کرخطیغتمایل به بررسی یک فیلتر 

 ظورمنبهرا  ندهیآنتایج قبلی باید احتمال رویداد حال و  هاآندر 
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ی پیوسته برای رویدادهای جدید تعیین کند، فیلتر نیبشیپ

 باشند.ی و خانواده فیلتر کالمن متضاد میاذره

، هیافتفیلتر کالمن توسعهی در مقایسه با اذرهفیلتر 

ه ک غیرخطی شدتبهبرای سیستم با مدل ریاضی  خصوصبه

مزیت زیادی  ،کندمیی غیر گوسی عمل ریگاندازهتحت نویز 

بیشتر  چراکه ؛شودیمدارد. این منجر به کاربردی بودن آن 

 خطاهاو بیشتر  اندیرخطیغذاتی  صورتبهدر عمل  هاستمیس

 تواندیم فیلتر ذراتغیر گوسی هستند.  صورتبه ریگاندازهدر 

 ندکمتداول بهتر کار  فیلترکالمنتحت این شرایط نسبت به 

در حقیقت، هر چه غیرخطی بودن سیستم و  .]۲5-۲۳ و ۲۰]

سبت به ن فیلتر ذراتغیر گوسی بودن نویز بیشتر باشد، مزیت 

به منظور کاهش حجم  .]۲۳[ ستبیشتر ا فیلترکالمن

محاسباتی و ایجاد روش مناسب جهت داشتن سرعت کافی و 

از فیلتر  ]۲6[ رجعقابلیت اطمینان بالا در مرحله پیاده سازی م

 .کالمن توسعه یافته تطبیقی استفاده نموده است 

)نویسندگان مقاله حاضر(، ایده ناوبری تلفیقی  ]۲7[در مرجع 

یک ارتباط سریال تصویر و اینرسی بیان گردید و با کمک 

وجه به با ت سیمولینک و شبیه ساز تصویر با هم مرتبط شدند.

به منظور  همچنین کاملا زمان حقیقی نبودن روش ذکر شده،

پیاده سازی روی میکروکنترلر نهایی و نیاز به در نظر گرفتن 

در پژوهش حاضر از سیستم سخت کامل تاخیر های ارتباطی، 

یاده پ همچنین و استفاده شده افزار در حلقه کامل )سه سیستم

 سازی الگوریتم روی میکروکنترلر نهایی( استفاده شد.

 بودن حجم پردازش فیلتر در پژوهش حاضر با توجه به بالا

ی و بالا بودن حجم محاسبات و همچنین محدودیت در اذره

. نسبت به مرجع است شدهاستفادهپردازنده، از فیلتر کالمن 

مدل دینامیکی خطا متغیرهای ناوبری ارتقا یافت تا  ]۲7[

ثانیه مقاوم  ۳۰نسبت به نبود داده مشاهده در زمان حدودا 

خطای سنسور اینرسی به صورت  همچنین مدلسازی ؛گردد

ا ت تجربی انجام و در بستر سخت افزار در حلقه پیاده گردید

بتوان به دقت سیستم ناوبری در حالت بدون داشتن مشاهده 

 منظوربهی سیستم ناوبری اینرسی هادادهاز سعی شد،  . پی برد

 یستم ناوبری تصویری استفاده گردد.کاهش حجم محاسبات س

 بابت آمده به وجودزمانی  ریتأخحذف خطای ناشی از  منظوربه

ی سیستم ناوبری اینرسی هادادهپردازش تصویر نیز از 

ن به صورت زمای سیستم تلفیق قوی نوعبهتا  شدهاستفاده

وری دیگر در این پژوهش، آنو باشد. شدهگرفتهبه کار حقیقی 

روجی که تصویر خ استاستفاده از یک بستر شبیه ساز تصویر 

آن با تصاویر گرفته شده توسط پهپاد در ارتفاع مورد نظر 

ر د بستر سخت افزار .اعتبارسنجی و تطبیق داده شده است

تست  هر چه بیشتر شرایط بهکند که حلقه جامع، کمک می

بهینه  ها وبا دقت بالایی تمامی تست نزدیک شود و بتوان واقعی

جویی در هزینه و زمان به نحو ههای مورد نظر را با صرفسازی

و با کمترین تعداد تست پروازی سیستم ناوبری  عالی انجام داد

 .تلقیقی را توسعه داد

 

  افزار در حلقهسخت -2
در  اهروش نیروزتربهیکی از  عنوانبهامروزه مهندسی سیستم 

مراحل تحقیق و توسعه تا رسیدن به محصول نهایی کمک 

، افزایش قابلیت اطمینان و همچنین هانهیهزبسزایی در کاهش 

ی یک محصول را موجب شده است. در هاتستکاهش تعدد 

ی یک سازادهیپمراحل توسعه، طراحی و  Vاین راستا، دیاگرام 

یی هاتستاین دیاگرام انواع  در. ]۲۸ [ کندیمسیستم را بیان 

ی باید انجام سازادهیپمراحل طراحی و همچنین  منظوربهکه 

ی و سازادهیپمراحل طراحی،  1شود، آورده شده است. شکل

که دیده  طورهمان تقابل هر مرحله با نظیر آن آورده شده است.

ی و یا سازهیشبی سازادهیپ، در هر مرحله از طراحی و شودیم

صحت سنجی قسمتی از این  منظوربهی گوناگونی هاتست

بنابراین در مرحله طراحی پس  از  ؛شودیمفرآیند انجام 

در  ازآنپسو  گرددیمی انجام افزارنرمی سازهیشبی، سازمدل

یمی مدل در حلقه، عملکرد الگوریتم بررسی سازهیشبساختار 

 .گردد

 
 vی بر اساس دیاگرام سازادهیپمراحل طراحی و  -1شکل

 برای یک سیستم
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نیز از  هاینینامعلحاظ نمودن  منظوربه توانیمدر این مرحله 

مرحله،  نیا ازپساستفاده نمود.  کارلومونتیی همچون هاروش

به کمک تولید خودکار کد در محیط سیمولینک وارد  توانیم

 ی وسازهیشبی شد. در مرحله بعد در بستر سازادهیپمرحله 

گانه جدا صورتبه هاستمیرسیز تکتکدر حلقه، ابتدا  افزارنرم

تا در صورت به مشکل برخوردن  شوندیمی اضافه سازهیشببه 

، منبع خطا مشخص باشد و مشکل آن برطرف هاآناز  هرکدام

 شودیمکد لازم برای اجرا روی پردازنده تولید  ازآنپسشود. 

 . ردیگیمدر حلقه مورد ارزیابی قرار  افزارنرمی سازهیشبو در 

کنترلر، کد  افزارسخت شدنساختهاز این مرحله و پس

بر روی پردازنده ریخته شده و در این مرحله  دشدهیتول

محاسبات بر  درواقعو  شودیمکنترلر وارد حلقه  افزارسخت

 زارافسختو حلقه کنترلی به کمک  شودیمروی پردازنده انجام 

بسته می شود. در این مرحله نیز نتایج شبیه سازی نرم افزاری 

در حلقه مقایسه شده و در صورت  افزارسختبا شبیه سازی 

. گرددیم دییتأی شده سازادهیپ کنندهکنترلانطباق عملکرد 

پس از گذراندن این مراحل بسیاری از مشکلات تست واقعی 

. گرددیمنمایان گردیده و در مراحل قبل از تست اصلی برطرف 

مزیت این ساختار، تولید خودکار کد به در بستر این  نیتربزرگ

کاهش  شدتبهامکان رخ دادن اشتباه را  تنهانهکه  استروش 

بلکه زمان ایجاد تغییر و تست مجدد را نیز بسیار کم  ،دهدیم

 .کندیم

یمدر حلقه را نشان  افزارسختنمایی از آزمایشگاه  ۳شکل 

، در این ساختار نیاز به سه شودیمکه مشاهده  طورهمان. دهد

 افزاررمنسیستم میزبان است.  درواقع. سیستم اول استسیستم 

م به و این سیست استسیمولینک متلب بر روی همین سیستم 

کمک ارتباط شبکه به سیستم هدف مرتبط است. سیستم 

همان سیستمی است که وظیفه انجام زمان  درواقعهدف 

( و با Xpc target)در بستر  حقیقی محاسبات را به عهده دارد

( در ارتباط RS232در بستر سریال )نیز  هاستمیرسیزسایر 

و  یسازهیشبساختن محیط  منظوربهسیستم میزبان   است.

 ظورمنبههمچنین ساختن کد  است؛تکمیل فایل سیملینک 

 یسازهیشباستفاده بر روی برد پردازنده و همچنین ساختن 

یمبر روی سیستم هدف نیز توسط این سیستم انجام  اجراقابل

 در حلقه نیاز افزارسختی زمان حقیقی سازهیشب. در طی شود

 باشدیمبرخط  صورتبهبه اجرای یک سری دستورات کنترلی 

ی سیستم هدف، پایان دادن به آن، قطع سازهیشب)اعم از شروع 

، شروع فرایند تلفیق و ...( که توسط هاگنالیسو وصل کردن 

صل از ی حاهاداده. در پایان نیز گرددیمسیستم میزبان انجام 

 ابدییمی زمان حقیقی، به سیستم میزبان انتقال سازهیشباین 

 هاداده لیوتحلهیتجزمتلب به  افزارنرمتا بتوان به کمک 

مشاهده بر خط برخی از پارامترهای مهم نیز  منظوربهپرداخت. 

  مشخص است(. ۳)در شکل  گرددیماز سیستم هدف استفاده 

 
 تصویر  سازهیشبی از تصویر انمونه -2شکل

 

 
در حلقه و ارتباط بین سایر  افزارسختآزمایشگاه  -3شکل

 هاستمیرسیزو  هاستمیس

 

ی لحظهبهلحظهی مربوط به موقعیت هادادهسیستم هدف 

 سازهیشبو سیستم  دهدیمتصویر  سازهیشبپهپاد را به سیستم 

را متناظر با میدان دید  موردنظرتصویر نیز تصاویر منطقه 

دوربین و همچنین ارتفاع پرنده و ارتفاع زمین از سطح دریا 

یم. در این نمایش وضعیت پرنده نیز لحاظ دهدیمنمایش 

 موردنظر)متناسب با زاویه رول و پیچ پرنده، منطقه  گردد

 زساهیشبنمونه یک تصویر از  عنوانبه(. شودیمنمایش داده 
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تصویر متناسب با  سازهیشبده شده است. آور ۲تصویر در شکل

ارتفاع پرنده )پیکسل متر تصویر( و همچنین زوایای اویلر پرنده 

تمامی عوارضی که در  درواقعو  کندیمبا سرعت پرنده حرکت 

 است. مشاهدهقابل نآ در، شودیمپرواز واقعی دیده 

 (AV)تصویر از طریق ارتباط  سازهیشبتوسط  دشدهیتولتصویر 

. در زمان تست واقعی برد گرددیمبرای برد پردازنده ارسال 

پردازنده تصویر خود را از دوربینی که زیر پهپاد متصل است 

برای تلفیق از قبیل  ازیموردنی هادادهو همچنین  ردیگیم

فشاری و شرایط اولیه را از پهپاد  سنجارتفاعو  IMUی هاداده

ه برد پردازنده این در حلق افزارسخت. در بستر ردیگیم

یمی )سیستم هدف( قیحقی زمان سازهیشباطلاعات را از 

. برد پردازنده به کمک  موقعیت تقریبی ارسالی از طرف ردیگ

سیستم هدف )با در نظر گرفتن خطاهای ناوبری( و همچنین 

با پایگاه داده  شدهدهیدوضعیت پرنده، به تطبیق تصویر 

. پردازدیمموقعیت پرنده در حافظه و استخراج  شدهرهیذخ

ناشی از پردازش تصویر و  ریتأخسپس با در محاسبه زمان 

و شرایط اولیه به تلفیق ناوبری  IMUی هادادههمچنین 

موقعیت  تیدرنهاو  پردازدیمتصویری با ناوبری اینرسی 

، زوایا و موقعیت حاصل از تلفیق( هاسرعتپارامترهای ناوبری )

توسط برد پردازنده به کمک ارتباط سریال به  شدهاستخراج

. در مراحل اولیه گرددیمسیستم هدف ارسال و ذخیره 

اطمینان از کد پیاده شده و تطابق آن با  منظوربهی، سازادهیپ

دیده  1در شکل Vکه در نمودار  طورهمانی )سازهیشبمدل 

موازی، محاسبات ناوبری تلفیقی بر روی  صورتبه( شودیم

 .گرددیمو تطابق آن چک  گرددیمتم هدف نیز اجرا سیس

 

بیان معادلات سیستم ناوبری اینرسی  -3

 در پهپاد در دستگاه جغرافیایی شدهاستفاده
در این بخش به معادلات سیستم ناوبری اینرسی در دستگاه 

 شودیمدستگاه ناوبری نیز گفته  آن(، که به (NEDجغرافیایی 

ی ناوبری نیاز به هامؤلفهاست. برای داشتن  شدهپرداخته

دانستن موقعیت، سرعت و وضعیت جسم نسبت به دستگاه 

که در ادامه این معادلات در حالت تنسوری  باشدیمناوبری 

 است. شدهدادهبسط 

 

 

 

 معادله دیفرانسیل موقعیت  -3-1
ی سرعت پهپاد نسبت به اینرسی در دستگاه هامؤلفهاگر 

Eناوبری) N

B[ ]v را با )
n e d[ ]v v v  نمایش دهیم، با در نظر

ی بین سرعت در دستگاه ناوبری با رابطهگرفتن زمین بیضوی 

 صورتبهمشتق طول و عرض جغرافیایی و همچنین ارتفاع، 

 : دیآیدرم( 1هندسی به شکل رابطه )

(1) 

e

n

n

m

d

( ) cos

v

R h

v

R h

h v











 

 

، ،h، در رابطه بالا  
mR  و

nR  به ترتیب طول

جغرافیایی، عرض جغرافیایی، ارتفاع جسم از سطح زمین، شعاع 

النهار محلی و شعاع انحنای تقاطع انحنای زمین در صفحه نصف

النهار محلی با سطح زمین است که از صفحه عمود بر نصف

 .ندیآیم به دستمدل بیضوی زمین 

 

 معادله دیفرانسیل سرعت -3-2

 ورتصبهتنسوری در قاب اینرسی  صورتبهقانون دوم نیوتون 

 : ]۲9[ رابطه زیر است

 

(۲) I I

BID D G s f 

 

، Gی و منظور ازجاذب ریغ، شتاب f( منظور از۲در رابطه )

مشتق زمانی  IDشتاب جاذبی ناشی از گرانش زمین است.

دورانی نسبت به قاب اینرسی و 
BIs (بردار موقعیت پهپادB )

. با توجه به اینکه استنسبت به قاب اینرسی 
BI BEs s؛است 

 صورتبهکه  شودیماثبات  (G)همچنین بردار شتاب جاذبی 

 : ]۲9[ رابطه زیر است
 

(۳) 

EI EI

BE

3 2

EI

3 1

2 1

0

0

0

 

 

 

 

 
 

 
 
  

G g Ω Ω s

Ω
 

 

عی که تاب استی ریگاندازهقابلبردار گرانش محلی  gکه در آن 

EIو همچنین استاز ارتفاع و عرض جغرافیایی 
Ω  شکل
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. در ادامه سمت چپ ]۲9[ استEIی اهیزاوسرعت  پادمتقارن

 :شودیماز قاب اینرسی به قاب زمین انتقال داده  (۲معادله )

 

(4) 

I I I I E E

BI BE BE

EI E EI EI E EI

BE BE BE

E E EI E EI EI

B B BE

D D D D D D

2 D (D )

D 2

 

  

  

s s s

Ω s Ω Ω s Ω s

v Ω v Ω Ω s

 

 ( :۲( در معادله )4( و )۳بنابراین با جای گزاری معادله )
 

(5) 
E E EI E

B BD 2  v Ω v f g 

 

( به قاب ناوبری، 5با استفاده از قانون اویلر و انتقال معادله )

 :شودیم( حاصل 6رابطه )

 

(6)  
N E NE E EI E

B B BD 2   v Ω v Ω v f g 

 

( را در دستگاه 6معادله تنسوری رابطه ) توانیمحال 

ی نمود و به سازادهیپدر قاب ناوبری  شدهفیتعرجغرافیایی 

 ( رسید:7رابطه )

 

(7)  
 N E N N N EI N NE N E N

B B
[D ] [ ] [ ] 2[ ] [ ] [ ]   v f g Ω Ω v 

 

یدرم( ۸رابطه ) صورتبهمعادله دیفرانسیل سرعت  تیدرنهاو 

 :دیآ

(۸)  

E N NB B N

B

NE EI E NE NE N E N

B

d
[ ] [T] [ ] [ ]

d

(2[T] [ ] [T] [ ] )[ ]

t
 

 

v f g

Ω Ω v

 

 

که در این رابطه سرعت قاب اینرسی نسبت به قاب زمین 

 :دیآیدرمرابطه زیر  صورتبه)سرعت چرخش زمین( 

 

(9)  EI E EI
[ ] [0 0 ω ]

T
ω 

 همچنین:

 

(1۰)  NE N e en

n m n

tan
[ ]

( ) ( )

T

v vv

R h R h R h


  

  

 
 
 

ω 

 

 

 

 

 معادله دیفرانسیل وضعیت معادله  -3-3
منظور از وضعیت، تعیین زوایای اویلر است که به آن 

های گویند. در صورت مشخص بودن نرخی نیز میریگجهت

( و همچنین با داشتن مقادیر اولیه 11بدنی به شکل رابطه )

 حل نمود: توانیموضعیت، معادله دیفرانسیل وضعیت را 

(11) 

0 0

1 1

2 2

3 3

0

01

02

0

q qp q r

q qp r q

q qq r p

q qr q p

      
    

       
    
        

 

ها کوراترنیون توانیمکه به کمک رابطه زیر پس از محاسبه، 

 را به زوایای اویلر تبدیل نمود:

(1۲) 

 

  

 

2 3 0 11

2 2 2 2

0 1 2 3

1

1 3 0 2

2 3 0 11

2 2 2 2

0 1 2 3

2
tan

sin 2

2
tan

q q q q

q q q q

q q q q

q q q q

q q q q













  
  

      
  

    
     
  
     

 

 

 ناوبری تصویری به کمک تطبیق تصویر  -4
ناوبری تصویری چندین روش دارد که در این پژوهش از ناوبری 

ن است. در ای شدهاستفادهتصویری به کمک تطبیق تصویر 

ی از یک منطقه مشخص اشدههیتهروش از پایگاه داده از قبل 

. استمشخص  آنکه موقعیت هر نقطه از  شودیاستفاده م

تصویر ورودی از دوربین با پایگاه داده مقایسه شده و  درواقع

. دهدیمی پرنده را گزارش الحظهپس از تطبیق موقعیت 

وجود دارد. یکی از ی متعددی برای تطبیق تصویر هاروش

که توسط  درواقعکه  است SIFTی مهم و کاربری روش هاروش

ی نماینده عنوانبه. این روش ]9[ پیشنهاد داده شد (Lowe)لاو 

را به  ءشیکه یک   ءیشهای شناسایی کلاسی از الگوریتم

کنند، کمک توصیف نواحی اطراف نقاط کلیدی ارائه می

هر تصویر به  SIFTدر روش  درواقع. ]9[ شده استمطرح

 ازآنپسشود و های تغییرناپذیر با مقیاس تبدیل میویژگی

  که لاو در مرجع طورهمانشود. جستجو در این فضا انجام می

یر با های تغییرناپذکند، تبدیل تصاویر به ویژگیاشاره می  ]9[

ی اول گیرد. سه مرحلهمقیاس در چهار مرحله صورت می

ی و آخری مربوط به ساخت دینقاط کلمربوط به استخراج 

ها پرداخته گر برای آن نقاط است که در ادامه به آنتوصیف

 :شودیم
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  SIFT در روش یدینقاط کلآشکارساز  -4-1

ها و آوردن مکان به دستی آشکارسازی نقاط، اولین مرحله

 ءشیهایی است که تحت منظرهای متفاوت از یک مقیاس

-توان با جستجوی فضاآیند. می به دستتکراری  صورتبه

 های پایدار آن با تغییر مقیاس،مقیاس و پیدا کردن ویژگی

نمایش  .کرد تغییرناپذیر با مقیاس تصویر را آشکارسازی نقاط

در  شدهدادهای از تصاویر نمایش مقیاس، یک مجموعه-فضا

. ]۳۰[  عی مختلف است مرجهارزولوشنسطوح گسسته با 

نمایش داده  L(x, y,)فضای مقیاس یک تصویر که با تابع 

با  G(x, y,)شود، از کانولوشن تابع گوسی با مقیاس متغیر می

 آید.می به دست I(x, y)تصویر 

(1۳)  𝐿(𝑥, 𝑦, 𝜎) = 𝐺(𝑥, 𝑦, 𝜎) ∗ 𝐼(𝑥, 𝑦) 

 که در آن:

(14)  𝐺(𝑥, 𝑦, 𝜎) =
1

2𝜋𝜎2
𝑒−

𝑥2+𝑦2

2𝜎2  

 صورتبهآوردن نقاط پایدار در فضای مقیاس  به دستبرای 

که حاصل کنند پیدا می D(x, y,)های ، اکسترمممؤثر

 Difference of Gaussian)کانولوشن تابع تفاضل گوسی 

(DoG)) تابع تفاضل گوسی از تفریق دو تابع با تصویر است .

ها تنها در یک ضریب که مقیاس آنآید به دست میگوسی 

 متفاوت است. kثابت 
 

(D(x,y,σ)=(G(x,y,kσ)-G(x,y,σ))*I(x,y) 

=L(x,y,kσ)-L(x,y,σ)  
(15)  

 

کند، آشکارساز ی خود اشاره میکه لاو در مقاله طورهمان

DoGشده در مقیاس  ، تخمینی از لاپلاسین گوسی  نرمالیزه

(𝜎2𝛻2𝐺.است ) سازی فضای مقیاس و تفاضلچگونگی پیاده-

است.  شدهدادهنمایش  4در شکل  مؤثر صورتبههای گوسی 

های تابع گوسی بهره ی از خاصیتخوببهسازی لاو در این پیاده

ی جابه kآوردن تصویر با مقیاس  به دستبرد. مثلاً برای می

 ر تمستقیم، از تصویر با مقیاس کوچک صورتبهاستفاده 

 کند.استفاده می
 

 
های گوسی تفاضلی ساخت فضای مقیاس و نحوه -4شکل

   ]9[تصویر
 

 DoGسازی ، نمایش روشی کارآمد برای پیاده4هدف از شکل 

ی است. در این شکل، به دینقاط کلو استخراج مکان و مقیاس 

مجموعه تصاویری که با ابعاد یکسان هستند، یک اکتاو گفته 

سی صورت مکرر با تابع گوشود. در هر اکتاو تصویر ابتدایی بهمی

ت. اس شدهدادهشود که در سمت چپ تصویر نمایش میکانوالو 

 سازند.را می DoGهای مجاور فضای های مقیاستفاضل

ها های فضای تفاضل گوسیی در بین اکسترممدینقاط کل

 5ها مطابق شکل برای پیدا کردن اکسترمم شود،جستجو می

همسایه مجاور و  ۸ی خود، یعنی همسایه ۲6هر پیکسل با 

ر مقیاس قبل و بعد در بین تصاویر  همان اکتاو همسایه د1۸

تر هایش بزرگی همسایهشود؛ اگر مقدار آن از همهمقایسه می

تر بود )با در نظر گرفتن یک آستانه(، آن نقطه یا کوچک

 شود.ی کلیدی مطرح میکاندید نقطه عنوانبه

 
ی در فضای تفاضل دینقاط کلی پیدا کردن نحوه -5شکل

    ]9[یرتصوهای گوسی
 

 SIFTروش  یدینقاط کلی پیدا کردن زاویه -4-2

ی به همراه دیکل ینقطهپس از مشخص شدن محل دقیق هر 

های محلی ای بر اساس مشخصهمقیاس آن، با تخصیص زاویه

 توان، میفگریتوصآن و لحاظ کردن این زاویه هنگام ساخت 
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ه بآورد. برای  به دستبا چرخش  ریرناپذییتغی فگرهایتوص

ی کلیدی ابتدا با توجه به مقیاس نقطه هر یهیزاوآوردن  دست

ترین که در نزدیک Lشده با فیلتر گوسی آن نقطه، تصویر نرم

شود و محاسبات بر روی آن مقیاس آن قرار دارد، انتخاب می

ی ای شکل به مرکز نقطهای دایرهگیرد. در پنجرهانجام می

برابر مقیاس آن، برای هر پیکسل  ۳×5/1کلیدی، به شعاع 

، با (x, y)ی آن و زاویه m(x, y)ی گرادیان مقدار اندازه

 شود.معادلات زیر محاسبه می

 

(16) 
𝑚(𝑥, 𝑦)

= √(𝐿(𝑥 + 1, 𝑦) − 𝐿(𝑥 − 1, 𝑦))
2
+ (𝐿(𝑥, 𝑦 + 1) − 𝐿(𝑥, 𝑦 − 1))

2
 

 

(17) 
𝜃(𝑥, 𝑦) = tan−1((𝐿(𝑥, 𝑦 + 1)

− 𝐿(𝑥, 𝑦 − 1))
/(𝐿(𝑥 + 1, 𝑦)
− 𝐿(𝑥 − 1, 𝑦))) 

 

های این ناحیه ی گرادیانیک هیستوگرام از زاویه ازآنپس

های انبارک با طول دسته ۳6شود. این هیستوگرام تشکیل می

-درجه را پوشش دهد. هر نمونه ۳6۰ای دارد که کل درجه 1۰

ی شود، با دو ضریب اندازهای که به هیستوگرام اضافه می

اس نقطه، برابر مقی 5/1گرادیان و تابع گوسی با انحراف معیار 

 شود.وزن داده می

های لهو ق داکردهیپهای هیستوگرام را باید بیشینه قله ازآنپس

مقدار بیشینه بیشتر هستند، مشخص نمود.  %۸۰محلی که از 

ی های نقطهی یا زاویهها زاویهیابی در محل این قلهبا درون

آورند. به همین دلیل ممکن است برای می به دستکلیدی را 

نقاط(.  %15آید )حدود  به دستی چند زاویه دیکل یهنقطیک 

های غالب ، جهتهای گرادیانهای هیستوگرامِ زاویهقله

 کنند.های محلی را مشخص میگرادیان
 

  SIFT شرو یفگرهایتوصمعادله  -4-3

 ردو پارامت) چهار پارامتری با دینقاط کلدر مراحل قبل تعدادی 

مد. آ به دستبرای محل، یکی برای زاویه و یکی برای مقیاس( 

ی هر نقطهی در این مرحله باید با توجه به مقیاس و زاویه

را  هیناح نیاو  نظر گرفتای اطراف آن را در کلیدی، ناحیه

 سبتنی توصیف کرد که هم تمایز بالا داشته باشد و هم اگونهبه

ی، تا بعدسه دینقطه دمانده مثل روشنایی و به متغیرهای باقی

از  SIFT یفگرهایتوصطراحی  حد امکان تغییرناپذیر بماند.

یی گیرد. در سیستم بینابیولوژی سیستم بینایی نشأت می

ها با جهت خاص های خاصی جود دارد که به گرادیانعصب

به این شکل است که  فگرهایتوصدهند . طراحی این پاسخ می

 ی کلیدی، با توجه به زاویه و مقیاس نقطه 6ابق شکل ابتدا مط

بر روی نقطه کلیدی در تصویر با  44ی مربعی یک شبکه

-شود و در این ناحیه اندازه و زاویهمقیاس مناسب قرار داده می

شود. لازم به ذکر است که برای حفظ ها  محاسبه میی گرادیان

ه ها نسبت بیانی گرادناپذیری نسبت به چرخش، زاویهتغییر

شود. حال در ی کلیدی در محاسبات اثر داده میزاویه نقطه

ا هی گرادیانهیستوگرامی از زاویه هیناح ریز 16از این  هرکدام

هایشان و تابع گوسی مثل مرحله قبل وزن که با اندازه

دهند. سپس این بردارهای انبارک تشکیل می ۸، با اندشدهداده

-تولید می 1۲۸ار داده و برداری با طول تایی را کنار هم قر۸

ف های غالب را حذاثر تغییر کنتراست و گرادیان ازآنپسکنند. 

الیزه را نرم فگریتوصکه ابتدا هر بردار  صورت نیاکنند؛ به می

 شوند(، سپس مقادیرها به نرم تقسیم میتک مؤلفهکرده )تک

آن را نرمالیزه دهند و دوباره تغییر می ۲/۰را به  ۲/۰بالاتر از 

 کنند.می

 

 
 ]SIFT ]9ی فگرهایتوصی ساخت نحوه -6شکل

 

 SIFT روش شناسایی اشیاء با استفاده از -4-4

باید مراحل زیر  SIFTبرای شناسایی اشیاء با استفاده از روش  

 را طی کرد:

از تصویر الگو.  SIFTی فگرهایتوصی و دینقاط کلاستخراج  -1

𝑝𝑀,𝑙ی تصویر الگو را با  دینقاط کل = [𝑥, 𝑦, 𝑠, 𝜃]  و

1 هاآن)که در  مینامیم 𝒅𝑀,𝑙ی آن را فگرهایتوص < 𝑙 ≤ 𝑁𝑀 

 ی تصویر الگو است(.دینقاط کلتعداد  𝑁𝑀و

از تصویر  SIFTی فگرهایتوصی و دینقاط کلاستخراج  -۲

𝑝𝑆,𝑘ی تصویر الگو را با  دینقاط کلصحنه.  = [𝑥, 𝑦, 𝑠, 𝜃]  و

1 هاآن)که در  مینامیم 𝒅𝑆,𝑘ی آن را فگرهایتوص < 𝑘 ≤ 𝑁𝑆 

 ی تصویر صحنه است(.دینقاط کلتعداد  𝑁𝑆و
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ی هافگریتوصی تصویر الگو و فگرهایتوص دادن قیتطب -۳

 تصویر صحنه.

پیدا کردن تبدیل مستوی یا هر تبدیل دیگر با توجه به  -4

کاربرد، که نقاط تصویر الگو را به نقاط تصویر صحنه متناظر 

با استفاده  ءشیکند )در صورت وجود( و پیدا کردن مکان می

 از آن.
 

تلفیق سیستم ناوبری اینرسی پهپاد با سیستم -5

به کمک الگوریتم فیلتر  (IBNS)ناوبری تصویری 

 کالمن خطی گسسته

یکی از مشکلات ناوبری تصویری در حالت تطبیق تصویر با 

همچنین این  ؛ی موجود، نرخ خروجی آن استافزارهاسخت

پارامتر ناوبری موقعیت یعنی موقعیت  9روش تنها دو پارامتر از 

. سیستم ناوبری اینرسی نیز با دهدیمپرنده در صفحه افقی را 

 یسنسورها. این خطا بسته به نوع شودیمذر زمان دچار خطا گ

ی محدودهاما در  ؛ی متفاوت باشدتا حدود تواندیم آن

 (mems)ی ممز سنسورهاموجود یعنی  متیقارزانی سنسورها

 عنوانهبناوبری برای پهپاد بدون کمک گرفتن از سنسور کمکی 

بنابراین در  ؛مشاهده برای کاهش رشد خطا ممکن نیست

پژوهش حاضر از خروجی سیستم ناوبری تصویری )موقعیت 

ی فشار سنجارتفاعپرنده در صفحه( به همراه کمک گرفتن از 

مشاهده، جلوی رشد خطای سنسور اینرسی  عنوانبه

 است.  شدهگرفته

با سیستم ناوبری اینرسی و برای مشاهده  GNSSهمانند تلفیق 

امل زوایای اویلر، سرعت ها و پذیر شدن متغیرهای ناوبری ش

موقعیت در دستگاه اینرسی به هر سه مولفه موقعیت به عنوان 

. به منظور تطبیق تصویر به کمک پایگاه استبردار مشاهده نیاز 

داده ذخیره شده در حافظه پرنده، به ارتفاع پروازی از سطح 

. بدین منظور از ارتفاع سنج بارومتریک استفاده استزمین نیاز 

ه است و ارتفاع از سطح دریا منطقه نیز در پایگاه داده شد

بنابراین پس از تطبیق تصویر موقعیت صفحه ای  است؛موجود 

تواند در پرنده و ارتفاع بارومتریک به عنوان بردار موقعیت می

فاوتی ت های ناوبری اینرسی مورد استفاده قرار گیرد.تلفیق داده

وجود دارد این است که در این حالت  GNSSکه اینجا با 

های بردار مشاهده )موقعیت( با فرکانس مشخصی فرکانس داده

همچنین تاخیر ناشی از محاسبه  ؛گرددروزرسانی نمیبه

موقعیت توسط ناوبری تصویری مقداری قابل توجه و غیر ثابت 

که در اینجا مقدار آن در هر مرحله محاسبه و اعمال  است

 گردد.می

ی اینرسی با ناوبری تصویری از الگوریتم هادادهتلفیق  منظوربه

 است. شدهاستفادهفیلتر کالمن خطی گسسته 

گیری به دلیل عدم مدل گسسته سیستم و ابزار اندازه

  رابطه زیر است: صورتبههای موجود قطعیت

 

(1۸) 1k k k k k k k

k k k k

   

 

x Φ x Γ u Λ w

y Η x v
 

 

در رابطه بالا )
kΦ ی ناوبری رهایمتغ( مدل دینامیکی خطای

، است شدهدادهکامل شرح  صورتبهکه در قسمت بعد  باشدیم

kv  و
kw  معرف فرایندهای تصادفی هستند که با نویز

 ه:اند. به صورتی کگوسین سفید با میانگین صفر مدل شده

 

(19)  T
0 0

Ε k j

k

k

R k j


 


v v 

(۲۰)  T
0 0

Ε k j

k

k

Q k j


 


w w 

 

ˆها )مطلوب است که تخمین فعلی حالت
kx بروز شود و )

تخمین مرحله بعد )
1

ˆ
kx 1( حاصل شود. در این راستا ازk  

ر گگیری استفاده خواهیم کرد. دینامیک تخمینمرحله اندازه

 شود.صورت زیر مدل میبه

 

(۲1) 1
ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ[ ]

k k k k k

k k k k k k

 



  

 

  

x Φ x Γ u

x x K y Η x
 

 

ه ی بروزرسانبه( گذر از علامت منفی به مثبت را ۲1در رابطه )

1kبه مرحله  kکمک گرفتن از مشاهده و گذر از مرحله   را

همچنین ماتریس کواریانس خطا نیز به شکل  ؛انتشار گویند

 :شودیمزیر تعریف 

 

(۲۲)  TE ( ) ( )t tP x x 

زیر  صورتبهماتریس انتشار کواریانس خطا  شودیمثابت 

 :شودیمتعریف 

 

(۲۳) T T

1k k k k k k k

 

  P Φ P Φ Λ Q Λ 
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برای شروع به کار فیلتر کالمن ابتدا در مرحله اول باید 

 ی اولیه انجام شود:مقدارده

(۲4) 
 

0 0

T

0 0 0

ˆ ˆ

E ( ) ( )t t

 



x x

P x x
 

 آید: به دستباید گین کالمن مطابق رابطه زیر  آنپس از 

 

(۲5) T 1 T 1 1[ ]k k k k k k k k

     K P Η R I Η P Η R 

 

و  هاحالتسپس به کمک مقدار مشاهده هم بردار متغیر 

 :گرددیمی روزرسانبهماتریس کواریانس خطا 

 

(۲6) 
ˆ ˆ ˆ[ ]

[ ]

k k k k k k

k k k k

  

 

  

 

x x K y Η x

P I K Η P
 

 

در این مرحله به کمک مقادیر مشاهده، جلوی رشد  درواقع

. در اینجا بردار شودیمی حالت گرفته رهایمتغخطای 

 :است شدهگرفتهرابطه زیر در نظر  صورتبهی حالت رهایمتغ

 

(۲7) T

n e dε [ε ,ε ,ε ,ε ,ε ,ε ,ε ,ε ,ε ]h v v v   x 

 

]و در قسمت مشاهده نیز  ]k h  y منظوربه 

هرتز  1۰۰. فرکانس اجرای کلی برنامه گرددیمتلفیق استفاده 

 .استهرتز  ۲ حدوداًو فرکانس خروجی ناوبری تصویری  است

 

 ی ناوبری رهایمتغمدل دینامیکی خطای  -6

 منظوربهدر قسمت قبل فیلتر کالمن خطی گسسته ارائه شد. 

 طورنهمافیلتر کالمن  ازجملهی تخمین گر لترهایفاستفاده از 

، نیاز به استخراج مدل شودیممشاهده  ۲1که در معادله 

ی ناوبری )رهایمتغدینامیکی خطای 
kΦ )ماتریس]1۸[ است .

kΦ به کمک اغتشاشی نمودن  است.  9*9یک ماتریس

 تبه دسمعادلات موقعیت، سرعت و وضعیت در دستگاه ناوبری 

. بدین منظور صورت اغتشاشی موقعیت، سرعت، فرم دیآیم

( وضعیت و همچنین DCMی هادی )هانوسیکسماتریس 

 :شوندیمزیر تعریف  صورتبهگرانش 

 

(۲۸) ˆn n nr r r  
(۲9) ˆ ˆn n nv v v  

(۳۰)   
NB NBˆ nT I E T   

 
 

(۳1) n n ng g   
 

و  ،به ترتیب موقعیت، سرعتnr ،nv،nکه در روابط بالا 

بردار گرانش در دستگاه ناوبری، 
NB

T  ی هانوسیکسماتریس

شکل  nE. استهادی از دستگاه بدنی به دستگاه ناوبری 

بردار خطای وضعیت  پادمتقارن nهمچنین باشد.می  و

. با است  شدهمحاسبهبه ترتیب بیانگر خطا و مقدار  علامت 

، استکه تابعی از موقعیت و سرعت  1اغتشاشی کردن معادله 

مشتقات جزئی  صورتبهمدل دینامیکی خطای موقعیت 

  :]۳1[ دیآیدرمزیر  صورتبه

 

(۳۲) 

ˆn n n

rr rvr F r F v    

 
n

2

e e

2 2

0 0

sin
0

( ) cos ( ) cos

0 0 0

rr

e

e e

h

F
h

h h h

h

v

R h

v v

R h R h
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در این رابطه 
eR شعاع زمین است که مقدار آن در این قسمت

استخراج مدل  منظوربهاست.  شدهگرفتهثابت در نظر 

را اغتشاشی نمود. در  ۸باید معادله  دینامیکی خطای سرعت،

ی زمین کروی و در نظر گرفتن سازسادههمین راستا با فرض 

 فقط تابعیت ارتفاع برای بردار گرانش نرمال :

(۳۳) 
2

0

e

e

R
g g

R h

 
  

 
 

اگر. استگرانش نرمال در ارتفاع صفر 0gکه در این رابطه 

 
n

F ی غیر جاذبی در دستگاه ناوبری هاشتابپادمتقارن بردار
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و همچنین 
Bb

f اغتشاش در بردار شتاب در دستگاه بدنی

bاختصار صورتبهکه )
f است( و شدهدادهنشان  نیز

 تیدرنهاباشد، اندازه سرعت چرخش زمین نسبت به اینرسی 

   رابطه زیر است صورتبهمعادله دینامیکی خطای سرعت 

]۳1-۳۳[ : 
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به ترتیب شکل پادمتقارن و   اگر

 cos 0 sin
T

   و cos sin
T

     

زیر  صورتبه توانیمتعریف شود، مدل دینامیکی خطا را 
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 که در این رابطه
B

BI
   ی اهیزاواغتشاش در بردار سرعت

 بدنی نسبت به قاب اینرسی است )همان قاب

  p q r   اختصار صورتبهژایرو ها( کهBI نشان

زیر  صورتبه  ۲1ی معادله هاسیماتر تیدرنهااست.  شدهداده

 :دیآیدرم
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 در حلقه افزارسختدر بستر  سازهیشبنتایج  -7

به منظور شبیه سازی در بستر سخت افزار در حلقه، از مدل 

آیرودینامیکی یک پرنده بال ثابت استفاده شده است. در واقع 

های بال بیشتر کاربرد ناوبری در زمان طولانی، مربوط به پرنده

نکته دیگر، ارتفاع مورد نیاز به منظور تطبیق ثابت می باشد. 

که در این پژوهش مقدار حداقلی  ستاتصویر با تصاویر مرجع 

که  استمتر  15۰۰آن )با توجه به مقدار زوم اپتیکال دوربین( 

 این ارتفاع پروازی، برای پرنده های بال ثابت مرسوم است.

در حلقه یکی از مراحل نهایی قبل  افزارسختی هاتستانجام 

. دیآیم حساببهاز انجام تست واقعی برای محققان 

ابتدا به انجام   ]۳4[  در مرجع آتشگاهی امیری آقا مثالعنوانبه

در حلقه برای ارزیابی عملکرد ناوبری و کنترل یک  افزارنرم

ا هوسیله هوایی بدون سرنشین پرداخته و سپس با ارسال داده

خلبان های پرواز به کمک به پایگاه زمینی و محاسبه داده
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ی محاسبات توسط جابهسازی سنسورها، و شبیه خودکار

در حلقه  افزارسخت عنوانبهکامپیوتر، از خلبان خودکار 

 1۳۰در سرعت پرنده برابر با  هایسازهیشب استفاده نمودند.

و  ۸/۳4۸کیلومتر بر ساعت، زاویه سمت پروازی برابر با 

 شدهانجاممتری  ۳۳۰۰همچنین ارتفاع از سطح دریا برابر با 

. (است 16۰۰برابر با  حدوداًاست )ارتفاع زمین از سطح دریا 

مشاهده میزان خطای  ناشی از گسسته سازی و  منظوربه

همچنین فرکانس کاری پردازشی، خطای موقعیت ناشی از 

( در بستر (IMU سنسورهاثانیه ناوبری بدون خطای  ۳۰۰

ی ردر حلقه انجام شد تا مشاهده شود که فرکانس کا افزارسخت

 یا خیر.  استهرتز( برای این سناریو کافی  1۰۰)

 

 
 شی از گسسته سازیخطای عددی نا -7شکل

 

 
 زمان تطبیق تصویر در هر فریم بروز رسانی  -8شکل

  

، مقدار خطای در شودیممشاهده  7که در شکل  طورهمان

متر و ارتفاع زیر  دهمکراستای شمال زیر یک متر، شرق زیر ی

. نکته دیگر زمان باشدیمکه مقدار قابل قبولی  استنیم متر 

که در شکل  طورهمانکه  است SIFT تطبیق تصویر به روش

 بنابراین قبل از است؛ توجهقابل، مقدار آن شودیممشاهده  ۸

ی سیستم ناوبری اینرسی، به کمک سرعت هادادهتلفیق آن با 

 این خطا را جبران و از خطای نهایی کاست.  توانیمپرنده 

 

 
 در تطبیق تصویرتاخیر ناشی از موقعیت خطای  -9شکل

 
  )شمال(  xخطای سیستم ناوبری تصویری در محور  -10شکل

 

 
 )شرق(   yخطای سیستم ناوبری تصویری در محور  -11شکل
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فرکانس بروز رسانی مشاهدات موقعیت توسط  -12شکل

 ناوبری تصویری

 

، این خطا در راستای شودیمدیده  9که در شکل  طورهمان

متر  ۲متر و در راستای شرق حدود  1۰شمال برابر با حدود 

در شکل  طور کههمانلحاظ شده است.  آنکه مقادیر  است

، مقدار خطای سیستم ناوبری مبتنی شودیممشاهده  11و  1۰

 ریتأخپس از جبران کردن خطای ناشی از  (ibns)بر تصویر 

متر و در محور شرق  ۲۰پردازش تصویر، در محور شمال، زیر 

. )با توجه به استکه مقدار قابل قبولی است متر  1۰ حدوداً

ارتفاع پرنده و پیکسل متر عوارض زمین از این ارتفاع(. 

، زمان پردازش شودیممشاهده  1۲در شکل که  طورهمان

ر و د استمتوسط زیر نیم ثانیه  صورتبهناوبری تصویری 

که فرکانس خروجی  کشدیمثانیه نیز طول  ۳یی نیز تا هاحالت

 . دیآیم حساببهقابل قبولی 

با  analog devicesشرکت  IMUبه منظور محاسبات ناوبری از 

استفاده شده است. به منظور  ADIS 16488نام تجاری 

-اینرسی، مقادیر خطاهای قابل اندازهمدلسازی خطای ناوبری 

( و همچنین ماتریس fixed biasگیری )یعنی بایاس ثابت)

 به کمکصفر در نظر گرفته شده است.  ((scale factorمقیاس )

برای  ، Allan variance های سنسور به روشتحلیل داده

 (In-Run Bias Stability)ها مقدار ناپایداری بایاس ژایروسکوپ

18برابر با  deg/ h  گام تصادفی زاویه وAngular Random 

Walk)0.3( نیز deg/ h .به همین در نظر گرفته شده است

ابمقدار ناپایداری بایاس برابر برای شتاب سنج ها ترتیب 

0.1 mg و گام تصادفی سرعت نیز برابر با 2
0.09 /m s h 

-مشاهده می 1۳ور که شکل طهمان در نظر گرفته شده است.

شود، مقدار زوایا به صورت نمایی در حال رشد است و در مدت 

درجه در هر محور رشد خطا ایجاد شده  ۲دقیقه حدود  5زمان 

خطای سرعت نیز در این مدت  ،دهدنشان می 14است. شکل 

متر برثانیه در محورهای  ۳و  7۰، 15زمان، به ترتیب حدود 

شمال، شرق و پایین ایجاد شده است که ناشی از خطای 

تصادفی شتاب سنج ها و ژایرو ها )خطای ایجاد شده در زوایای 

خطای موقعیت در  15مطابق شکل  . در نهایت استپرنده( 

کیلومتر و پایین  6کیلومتر، شرق حدود  ۲حدود شمال محور 

متر ایجاد شده است. لازم به ذکر است که مقدار  ۲۰۰حدود 

خطای بوجود امده، با در نظر گرفتن یک اجرای رندم برای 

و با یک اجرای دیگر و مقادیر رندم جدید،  است IMUخطاهای 

شود و در اینجا تنها محدوده نتایج در سه محور متفاوت می

و این که خطاها به صورت نمایی با زمان  استخطاها مورد نظر 

 .استدر حال رشد 

 
ی بین وضعیت واقعی پرنده و ناوبری سهیمقا -13شکل

 اینرسی منفرد

 

 
ی سرعت واقعی پرنده و هامؤلفهی بین سهیمقا -14شکل

  اینرسی منفردناوبری 
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ی سرعت واقعی پرنده و هامؤلفهی بین سهیمقا -15شکل

 اینرسی منفردناوبری 

 

خطای نهایی موقعیت  ناوبری تلفیقی با مقدار واقعی  16شکل 

نیز مسافت طی شده و ارتفاع پرنده را نشان  17پرنده و شکل 

، مقدار خطای ناشی از شودیمکه مشاهده  طورهمان. دهدیم

داده فاصله زیادی با مقدار خطای ناشی از ناوبری  قیتلف

ت ی توانسته خطای موقعیخوببهتلفیق  درواقعتصویری ندارد و 

 1۸ی اینرسی را جبران کند. شکل سنسورهاناشی از خطا در 

مشاهده  .دهدیمی خطی را نشان هاسرعتنیز انتشار خطا در 

 ،شدهقیتلفدر موقعیت  جادشدهیاتوجه به خطاهای  ،شودیم

رفتار سرعت نیز با دامنه یک متر بر ثانیه حول مقدار واقعی 

نیز زوایای رول و پیچ  19باند شده نوسان دارد. شکل  صورتبه

. دهدیمبا مقدار واقعی آن را نشان  شدهقیتلفو یاو را در حالت 

ی حاصل از تلفیق ریپذمشاهدهبا توجه به  شودیممشاهده 

 ای زیر یک درجه در نوسان است.باند با خط صورتبهداده، 
 

 
خطای نهایی موقعیت  ناوبری تلفیقی با مقدار  -16شکل

 واقعی پرنده
 

 
ی بین موقعیت واقعی پرنده و ناوبری سهیمقا -17شکل

 تلفیقی 

 

 
ی سرعت واقعی پرنده و هامؤلفهی بین سهیمقا -18شکل

 ناوبری تلفیقی 
 

 
پرنده و ناوبری ی بین وضعیت واقعی سهیمقا -19شکل

 تلفیقی
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 گیرینتیجه -8

 منظوربهدر این مقاله روش جدید ناوبری اینرسی تصویری 

تخمین پارامترهای ناوبری با استفاده از روش فیلتر کالمن 

گسسته معرفی شد. بدین ترتیب پس از استخراج روابط ریاضی 

لات سازی معادحاکم بر سیستم ناوبری تلفیقی مذکور، شبیه

سیمولینک متلب برای سناریوی حرکتی پهپاد در  افزارنرمدر 

سازی با فراهم فاز کروز انجام شد. اعتبارسنجی نتایج شبیه

در حلقه و استفاده از  افزارسختکردن بستر زمان حقیقی 

صورت گرفت.  هاآنسازی ی شبیهجابهی افزارسختی هاماژول

آن با و همچنین تلفیق  SIFT سپس روش ناوبری تصویری

ی و به سازادهیپهای ناوبری اینرسی روی برد پردازنده داده

در  زارافسختنتایج  تصویر اعتبارسنجی شد. سازهیشبکمک 

، میانگین خطای نهایی ناوبری به این روش دهدیمحلقه نشان 

( در سرعت کمتر از یک متر ۲متر  ۲۰( در موقعیت کمتر از 1

. استدرجه  1لر( کمتر از ( در وضعیت )زوایای اوی۳بر ثانیه 

در حلقه،  افزارسختی در کنار خروجی سازهیشبنتایج 

و نیز  ازیموردندقت  نیتأماین روش را در  مؤثرتوانمندی 

قابلیت اطمینان کافی در جایگزینی این سیستم ناوبری با 

 .دهدیمی نشان خوببه، GPSسیستم ناوبری مبتنی بر 
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