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Summary

This work deals with an analysis of a commercially successful
navigation system used onboard of the Boeing 787 Dreamliner and |
compare its parameters with low-cost sensor systems. The aim is to
determine the characteristics of sensors, compare data processing
methods, redundant information fusion, and navigation algorithms
to get information about orientation and position. In the last part, |
describe a new method for position angles measurement and its
effects on the accuracy of the existing concept of a navigation
system.

In aviation and space technology, the navigation task is solved by
inertial navigation systems, global positioning systems and other
data processing which is not a trivial solution. Multiple coordinate
systems and methods for data transformation are used to calculate
the positions. Data processing is different for inertial navigation
systems and AHRS. The issues related to sensors, actuators and
algorithms for different sources data processing is illustrated by the
Small Satellite Platform, which contains the complete set of inertial
sensors, a control computer with a wireless interface and a set of
actuators controlled from Matlab. It is used to illustrate various
calibration methods, data fusion (utilizing the Kalman filter) and one
axe orientation control using reaction wheels. The illustrated
principles are the same as those used at the Hubble Space
Telescope, or the International Space Station.

The experience presented in this work was partially obtained
through an internship at Honeywell under the Honeywell Innovator
program, where | get familiar with RLG sensors and low-cost iNemo
sensor unit. This unit was used as the core sensor module for SSP
platform, which is based on idea coming from my internship at
NASA Ames Research Center.



Souhrn

Tato prace se zabyva rozborem navigacniho systému pouzivaného
v komeréni dopravé na letadlech typu Boeing 787 Dreamliner a
porovnanim jeho parametrl s béZné dostupnymi senzory. Cilem je
porovnat charakteristiky senzorl, metody zpracovani dat,
redundantnich informaci, a navigacni algoritmy za ucelem ziskani
informace o poloze v prostoru. V posledni ¢asti prace je
predstaveno rozsifeni systému o novy princip méreni polohovych
Uhld a jeho vliv na presnost snimanych informaci.

Pro navigacni Ucely jsou v letecké a kosmické technice pouzivany
systémy inercidlni navigace, globalni navigace a dalsi, pficemz
zpracovani jejich dat za ucelem ziskani polohy neni trividlni
zéleZitosti. Pro vypoclet polohy jsou pouZivany r(zné souradné
systémy a metody transformace mérenych Udajl. Zpracovani dat je
rozdilné pro systémy inercialni navigace a AHRS. Problematika
senzorl, akénich ¢lenl a algoritmd pro zpracovani dat z rdznych
zdrojli informace je v prednasce ilustrovana s vyuzitim platformy
(Small Satellite Platform), kterd obsahuje kompletni sadu
inercidlnich senzor(, fidici pocitac s bezdratovym rozhranim a sadu
akénich ¢lenl ovladanych z prostfedi Matlab. Na platformé jsou
prezentovany rdzné metody kalibrace, zpracovani dat a fizeni
orientace v jedné ose (véetné Kalmanova filtru). Jedna se o pozemni
aplikaci stabilizace kosmickych prostfedkd pomoci reakénich kol,
kterou vyuzivd napf. Hubble Space Telescope, nebo Mezinarodni
kosmicka stanice.

ZkusSenosti prezentované v této praci byly ¢aste¢né ziskany v rdmci
stdze u firmy Honeywell, v ramci programu Honeywell Innovator,
kde jsem mél moznost seznamit se s presnosti RLG senzor(l a
jednotkou iNemo. Jednotka byla pouZita pro realizaci modelu SSP,
ktery ideové vychazi z mé staze v NASA Ames Research Center.
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1. Uvod

Vyzkum v oblasti navigacnich systémi se v souc¢asné dobé zaméruje
hlavné na vylepsovani vlastnosti levnych inercidlnich senzor( a také
na algoritmy zpracovani jejich dat. Tato prace se zabyva rozborem
algoritmi pouzivanych v letecké a kosmické technice pro zpracovani
dat ze senzord, které jsou nasledné vyuZity pro integraci nové
navrzeného systému méreni polohovych Uhld do existujicich
senzorovych struktur. Hlavni vyzvou této prace je méreni tlaku
s rozliSenim pfiblizné 2 Pa, které je pouZité pro méreni Uhlu ndbéhu
nabihajiciho proudu vzduchu a nasledné pro méreni polohovych
Uhlb letadla. V ramci prace byla vyvinuta sonda, kterou bychom
chtéli pouZit pro prvni letové testy vyvinutého zafizeni. Pro
provedeni tohoto zaméru byl realizovan modularni elektronicky a
senzorovy systém, ktery byl pouZzity jak pro realizaci testovaci sondy,
tak i pro konstrukci nékolika dalSich zatizeni, kterd jsou v soucasné
dobé pouZivana pro vyukové i védecké ucely — viz obr. 5.

1.1. Pozadavky na senzory

Bezpecnost placené dopravy v soucasné dobé ¢im dal vice spoléha
na druZicové uréovani polohy. Vyzkum v této oblasti se zaméruje na
pfijimace vyuzivajici signdly druZicovych siti rdznych poskytovatell
[1]. Hlavni vyhoda druZicovych systémui spociva v absolutnim urceni
mérené polohy, tj. méfeni je zatizené chybou, ktera je konstantni
v Case. V letecké a kosmické technice je dulleZita jak znalost polohy,
tak i orientace vzhledem k zemskému povrchu. Pro uréovani polohy
a orientace se v minulosti pouzivaly systémy zaloZené na rotujicim
setrvacniku, ktery si udrZoval stdle stejnou polohu v prostoru, nebo
systémy zaloZené na motoricky stabilizované zdkladné [2]. Obé
metody maji nejvétsSi nevyhodu v mechanické narocnosti vyroby a
nespolehlivosti provozu. Technologicky wvyvoj umoznil poufZiti
moderni senzorové techniky, ktera v pfipadé méreni navigacnich



parametr( vyuZiva hlavné senzorl zrychleni a Ghlovych rychlosti.
V leteckych inercidlnich navigacnich systémech je zrychleni méreno
pomoci referenéni hmotnosti a Uhlové rychlosti pomoci laserovych
gyroskopl. Prikladem takového navigaéniho systému je LaseRef VI
(viz obr. 4), ktery je vyrdbény firmou Honeywell a na trhu nabizen za
cenu cca 2 mil. K& Soucasné bezpecnostni standardy vyzaduji, aby
elektronika instalovand na letadle splfiovala vysoké poZadavky na
spolehlivost. V praxi se spolehlivost systému fesi redundanci, tj.
cena instalace se tim nékolikandsobné prodrazi [3]. Uvedena
jednotka LRVI také nefunguje zcela samostatné a pro svoji ¢innost
potfebuje pfipojit dalsi moduly [4]: jednotku zpracovani aero
metrickych dat (Air Data Computer), pfijimac signalu GPS a systém
pro spravu letu (Flight Management System). Navigacni systém jako
celek musi vyhovovat poZadavkim na presnost, které jsou
v soucasné dobé definované oznacenim RNP'. Pfesnost je vyjadiena
pramérem kruznice, ve které musi byt systém schopny vypocist svoji
polohu s pravdépodobnosti 95% [5]. Inercidlni navigacni systémy
obecné ze své podstaty vypoctu zalozeného na dvojitém integralu
trpi chybou vystupu, kterd roste v case. Chyba je zpUsobena
numerickym vypodétem integralu a chybami jednotlivych zdrojl
informace pouZzitych pro vypocet. Jedna se o presnost vzorkovani,
chyby senzort uhlovych rychlosti, chyby senzor(i zrychleni, pfesnost
modeld gravitacniho a mag. pole, vliv manévrovani na vypocet, vliv
vibraci, zplGsob uloZeni jednotky a také vlivy prostredi, jako jsou
teplota, starnuti systému, vlhkost, atd. Pro zmirnéni vlivu téchto
chyb na vypocet se zacaly informace z jednotlivych zdrojl slucovat
pomoci algoritmQ flaze dat. V pfipadé vypadku jednotlivych
korekcnich signali se pak vliv chyb projevi plnou silou. Priklad je
uvedeny v tab. 1 [5], kterd uvadi presnost urceni polohy systému
LaseRef VI po vypadku signalu GPS.

Tab. 1 Doba udrZeni pfesnosti navigacniho vypoctu systému LRVI v pfipadé vypadku GPS [5]

PoZadavek RNP 0.1 RNP 0.3 RNP 1

Presnost 95% 8 min. 20 min. 2 hod.

! Required Navigation Performance, napf. RNP 0.1 n. m.




Ztrata informace o poloze neni pro samotné letadlo v zdsadé
kritickd, protoZe pro presné navedeni na ptistani jsou pouzivané jiné
navigaéni systémy. Kritickou informaci zl0stdva informace o
polohovych uhlech letadla, které pilot potfebuje pro udrieni
vodorovného letu. V pfipadé systému LaseRef VI je pfesnost urceni
polohovych uhlG dand hlavné presnosti senzord Uhlovych rychlosti,
které jsou zaloZené na principu RLG (Ring Lase Gyro) a uhlova
rychlost je vyhodnocovana jako frekvence posunu interferenéniho
vzoru pres detektor, kde je uhel otoceni vyhodnocovan jak pocet
prechodd minima interference pres detektor [2]. Tento princip ve
vysledku poskytuje vynikajici pfesnost, ktera je zdvisla pouze na
pocatecnim nastaveni. Pfesnost méreni odrdzi ndrocnost vyroby
senzoru, ktera se nasledné promitd do jeho ceny. Moznost snizeni
ceny vede soucasné vyzkumniky k pokusim nahradit drahy senzor
jeho jinym typem, nebo skupinou senzord, napf. MEMS, a rozdilné
parametry kompenzovat matematickym aparatem. Princip MEMS
senzorl vyuzivd méfeni Coriolisovy sily méfené na vibrujicim
elementu. Sila je na elektricky signal pfevdadéna pres méreni zmény
polohy vyhodnocované pomoci zmény kapacity dvou desek.
Problematicka je presnost vyhodnoceni méreni polohy, ktera velkou
mérou zavisi na vnéjsich vlivech, a prevod jeji analogové
reprezentace na digitalni signal, pti kterém se ztraci ¢ast mérené
informace.

1.2. Navigacni algoritmus

Pozadavek na nizkou cenu navigacniho systému a nedostatecné
vykonové parametry MEMS senzorl vedou v konstrukci navigacnich
systémU k vyuZivani rdznych zdroja informace a k vyvoji algoritm
umoznujicich slu¢ovani méfenych Udaja, tzv. datovou fuzi.
V praktickych ulohach se jako nejjednodussi zplsob pouziva
komplementarni filtr a nasledné hlavné Kalmanuv filtr [4].

Cilem datové fuze je uspokojivé vyresit navigacni Ulohu za pouziti
senzord, které si dopravni prostiedek veze sebou, tj. pokud mozno
tak, aby k navigaci nebyla nutné externi infrastruktura. Navigacni
pocitac v zdsadé resi Ulohu zobrazenou na obr. 1, kde z informaci



poskytnutych senzory Uhlovych rychlosti vypocita orientaci, kterou
pouzije pro transformaci méfenych zrychleni, kterd jsou nasledné
integrovana a prepocitana do srozumitelnych souradnic.

Vypocet zobrazeny na obr. 1 velmi zavisi na vlastnostech vstupnich

signaltl ze senzorG dhlovych rychlosti @! a zrychleni f&, ze kterych
jsou metodou Ccislicového integrdlu pocitany dal$i Udaje, napft.
vypoditand poloha je pouzita pro uréeni specifického impulsu d’,
ktery zavisi na presnosti modelu gravitatniho pole uloZeného
v paméti navigatniho systému. VSechny chyby zminéné
v pfedchozich odstavcich se pres matematické operace dostdvaji az
na vystup.

Obr. 2 zobrazuje vystup z pokusu na inercidlnim navigacnim systému
(viz obr. 4), ktery je zaloZzeny na RLG gyroskopech a preciznich
senzorech zrychleni, poté co v prlbéhu cca 40 minut sledoval
predpfipravenou drahu (Cervend uzaviena krivka). Vysledkem
pokusu je, Ze po tfetim prichodu je vypocitana hodnota jiz cca 1.6
km mimo skutec¢nou polohu.
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Obr. 1 Obecné feseni navigacni ulohy, prekresleno podle [6]
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Obr. 2 Test driftu urceni polohy pomoci INS v pohybujicim se vozidle

Praxe se stimto problémem vyrovndva pouzitim rlGznych
senzorovych prostfedk( a algoritmy fuze dat, které jsou nasazené
v mistech oznacenych na obr. 1 cdervenym koleckem. Mezi
pouzivané korekéni prostfedky patti: systém druZicové navigace,
vystupy tzv. Air Data pocitace, senzor magnetického pole, a dalsi.

1.3. Navrh jednotky méieni polohovych ahli

V této praci je presnost problematiky urceni orientace v prostoru
pomoci MEMS senzorld feSena rozSifenim meériciho systému o
senzory méfici polohové uhly letadla (podélny sklon a pri¢ny naklon)
netradi¢nim zplsobem a to na zakladé méreni malych rozdilG tlaku
v atmosfére, tak jak ilustruje obr. 3. Pro ovérovaci méreni byl
realizovan systém modull zobrazeny na obr. 5 a 16. Problém
lokalnich zmén magnetického pole je zde fesen Upravou senzorové
hlavy magnetometru.

Obr. 3 Princip uréeni polohovych Ghlti pomoci méfeni rozdilt tlaku [7]
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Obr. 4 Honeywell LR VI vyuZivajici RLG

senzory Ghlovych rychlosti [5] Obr. 5 Soubor realizovanych méficich

moduld s MEMS inercialnimi senzory

Nové navrzeny princip mérfeni polohovych Uhll predpoklada
rozmisténi mnoziny senzorli po konstrukci letadla. V nasem pripadé
se jako nejvyhodnéjsi jevi umistit senzory co nejdal od sebe, coz by
ovsem v nékterych pfipadech nemuselo byt vhodné. Prace [8]
analyzuje optimalni umisténi senzorl na konstrukci letadla za
ucelem potlaceni nezadouciho kmitani konstrukce letounu (viz
obr. 6). Pro Ucel spravné detekce jednotlivych madi kmitani se jako
optimalni poloha pro umisténi senzor( jevi navrh zobrazeny na
obr. 7, ktery je vhodny také pro zde navrhovany systém.

' - X[
Obr. 6 Koncept BWB (Blended-Wing-Body) Obr. 7 Navriené umisténi senzord pro
dopravniho letadla [8] BWB koncept [8]
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2. Zpracovani dat ze senzori

Vletecké a kosmické technice se vyuzivd kombinaci rdGznych
senzorovych systéml do navigacniho pocitace [7], pricemz
nejdostupnéjSim feSenim je systém AHRS. Vyslednd presnost
navigacniho systému je dana metodami méreni jednotlivych
parametrl a jejich zpracovanim. Systém zobrazeny na obrazku
obr. 8 kombinuje data poskytovand systémem GPS, aero metrickym
pocitatem a preciznimi inercidlnimi senzory. V ptipadé vypadku
signalu systému GPS neni systém po osmi minutach schopen zarucit
RNP 0.1, viz tab. 1. V ptipadé vypadku signalt poskytovanych aero
metrickym pocitacem a GPS je vysledek testu samovolné zmény
mérené polohy zobrazen na obr. 2. V pfipadé pouZiti senzorq, které
jsou zaloZené na MEMS technologii, dostaneme za fadoveé nizsi cenu
také radové horsi parametry.

AlM Mode
Switch

AlM Feedback Corrections

&> Air Data »

Inertial Data

Obr. 8 Princip zpracovani dat z rliznych zdroji informace v systému LRVI [4]

2.1. Model senzoru a jeho kalibrace

Nejvétsi vliv na vyslednou presnost navigacniho systému ma
presnost senzorl a rGzné formy ndhodného ruseni. Vystupni
hodnota senzoru zavisi nejen na méreném jevu [9], ale do vystupu
se promitnou také vlivy:

e posunu nuly,

e zmeény zesileni,
konstrukce senzoru,
mechanické pnuti,
teploty a dalsi.
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Pro fungujici korekci téchto rusivych vliva, je potifeba jednotlivé vlivy
identifikovat a matematicky popsat, nebo vygenerovat korekéni
tabulky. Velky problém ovSem zplsobuje vzdjemna zavislost
jednotlivych rusivych parametrl (zavislost mechanického pnuti na
teploté senzoru). U senzorl uspofadanych do ortogonalniho
systému se navic projevuje kfizova citlivost snimaciho elementu na
mérenou veliéinu pUsobici v ostatnich osach [10]. V praxi se chovani
senzoru modeluje pomoci Markovova procesu s konstantnim
posunem. Nejjednodussi forma kalibrace senzoru, nebo model
senzoru, je uvedena v rovnici (1) [10]:

X SFx 0 0 Xm Oy

bl-Ci s 2 )+(m)-)) e

z Mxz Myz SFz Zm 0z
Kde [x,y,z]" je vystup kompenzovany na zndmé chyby, parametry
Mxy, Mxz, Myz kompenzuji chybu ortogonality soufadného
systému tfi-osého senzoru, SFx,SFy,SFz reprezentuji korekce
zesileni vystupu senzoru, oy, 0y, 0, jsou korekeni parametry posunu
nuly a Xp, Ym,Zm jsou hodnoty poskytované senzorem. Pro
Identifikaci jednotlivych polozek rovnice 1, byly pouZity metody
popsané v [10] (Levenberg—Marquardt, Thin-Shell a porovnani bylo
provedeno s Matlab funkci fminunc). Vysledkem kalibrace je
zlepseni presnosti méreni o cca dva rady. BohuZel uvedena kalibrace
plati pro jedny podminky okolniho prostfedi a nebere v Gvahu
zavislost vSech korekénich parametrd rovnice (1) na teploté a
dalsich vlivech. Z toho vypliva, Ze by bylo vyhodné bud' v prostredi
senzoru udrZovat stalou teplotu [9], nebo mit moZnost méfenou
hodnotu kontrolovat jinym systémem. MozZnost dudlniho méfeni se
jevi jako vyhodna z hlediska moZnosti kompenzace vibraci (sculling a
coning efekty [11]), problémim vznikajicim pfi prevodu
analogového signalu na digitalni (kvantizacni chyba), kompenzace sil
a zmén vibraci vznikajicich pfi letovych manévrech. Z uvedeného
plyne, Ze pro kompenzaci vlivu vibraci na snimaci element je
vyhodna vysokd vzorkovaci rychlost, kterd ovsem znamena, Ze
divergence numerického integralu bude také vétsi z dlivodu rychlejsi
integrace vSech chyb.
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2.2. Ohodnoceni senzoru

Senzory se obecné vyznacuji chybou posunu nuly (stfedni
hodnotou), chybou zesileni a prfesnost meérené hodnoty je
charakterizovand smérodatnou odchylkou. Pro navigacni Ucely by
bylo vhodné, aby chyby i odchylka byly co nejmensi a v case
neménné. Toho se bohuZel zatim u MEMS senzorll nedafi
dosahnout. Jednou zcharakteristik, které se pro ohodnoceni
stability vystupu senzor(l pouZivaji, je metoda Allanovy variance
0?(1), kterd analyzuje chovani vystupu senzoru v ¢asové oblasti.
Vypocet se provadi podle vztahu (2):

02(1) = 7= (@it — Y @) (2)

Kde 7 je aktualné analyzovany casovy interval amje pramér
vystupni hodnoty senzoru vintervalu t. Zprlbéhu vysledné
charakteristiky v logaritmickych soufadnicich mdzeme urcit hlavné
velikost nestability posunu nuly. Ta tikd, jakou nejlepsi stabilitu
vystupu senzoru je mozné dosahnou v pfipadé korektniho modelu
senzoru, ktery umoZnuje nestabilitu korigovat. Mensi nevyhodou
uvedeného zplsobu testovani je pozadavek na dlouhy zaznam
mérenych hodnot, v pribéhu kterého musi byt snimana velicina
konstantni, ¢ehoz se ale da snadno dosahnout u inercidlnich
senzorll. Obr. 9 zobrazuje vysledek statického testu RLG gyroskopu,
ktery byl provedeny v pribéhu vecera, nocnich a brzkych rannich
hodin. Na zacatku pribéhu je na vystupu senzoru vidét bézny Zivot
v budové, kde méreni probihalo, jehoZ vlivy postupné utichaji a
opétovné se zalinaji objevovat brzo rano. Spolecné sRLG
gyroskopem byla ziskdvdna data ze senzorl jednotky
STmicroelectronics iNemo (viz obr. 5) a oba sety byly nasledné
analyzovany algoritmem podle rovnice (2). Vysledny graf je
zobrazeny na obr. 10. Z obrazku je patrné, Ze vzorkovaci frekvence
MEMS senzoru byla 50 Hz a RLG senzoru 100 Hz. Zcela zasadni je
zjisténi, Ze rozptyl vystupu RLG senzoru, jehoZ navigacni parametry
jsou uvedeny v tab. 1, je o pét radl mensi nez u levného MEMS
senzoru Uhlovych rychlosti.
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Obr. 9 Vystup RLG senzoru uhlové rychlosti v priibéhu no¢niho testu na stabilitu biasu [7]
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Obr. 10 Porovnani Allanovy variance vystupu MEMS a RLG senzoru uhlové rychlosti [7]
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2.3. Reprezentace dat a jejich fuze

V pripadé AHRS systém0 [7] je prvnim poZadovanym vystupem
informace ohledné orientace horizontu vzhledem osam letadla.
Zjistovani polohy v zemskych souradnych systémech je realizovano
pomoci systému GPS. Pro popis orientace se vyuzivd Eulerovych
UhlG a popis polohy v prostoru je reprezentovan zemépisnou Sirkou,
délkou a vyskou nad terénem. Uhlové soufadnice obecné trpni
problematikou znamou uZ z mechanickych gyroskopl, kterd je
v literatufe oznacovana jako Kardanlv zamek. Proto se pro pfepocet
mezi vystupnimi Udaji senzorl a polohovymi Uhly pouZiva
reprezentace pomoci quaterniond, tj. forma zobecnéni komplexnich
Cisel v3D prostoru, jejiz dalsi vyhodou je Uspora vypocetnich
prostfedkl. Tato reprezentace se dale pouzivd v datové fuzi
jednotlivych zdroji informace. V letecké a kosmické technice se
Casto vyuziva slucovani informace ziskané integralem udajd senzor(
Uhlovych rychlosti a vypoctem z hodnot mérenych akcelerometry a
magnetometrem. Pro vyslednou fuzi dat je velmi vyhodné pouZit
komplementarni filtr, jehoZ reprezentace pomoci quaterniond je
vyjadrena vztahem (3):

i=K (qut—1+q,®A) + (1 —K) Quam(®)  (3)

Kde K predstavuje konstantu zesileni nabyvajici hodnot 0 < K < 1,
do(t—1) je reprezentace polohy vypocitana zintegralu dat
senzorl Uhlovych rychlosti, q_'w)(t) je quaternion odpovidajici
hodnoté prectené ze senzorl Uhlovych rychlosti a gim(t)
reprezentuje polohu ziskanou z akcelerometr(i a magnetometru. Pro
uréeni hodnoty g4 4., (t) se z divodu moZného sesouhlaseni jedné
z méficich os tfiosych senzorll s mérenym vektorem, pouzivd bud
Gauss-Newtonova, nebo Gradient-Descent metoda [12]. Obé
metody hledaji rekurzivnim algoritmem transpozici g (t) mezi

referenéni  soustavou E_T) (vektor gravitaéniho pole a a
magnetického pole 71i) a daty poskytnutymi senzorys; = [0 xy z]”
tak, aby platilo:

min( ‘_ijz|mEra|m‘_ia|m - S—c>a|m) (4)
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Vypoctené quaterniony usnadnuji naslednou datovou fuzi, kde se
jako problematické jevi nastaveni zesileni K, které urcuje pomér
vlivu obou komponent. Obecné je vyhodnéjsi véfit vice udajim
senzorl zrychleni a magnetického pole, protoZe jsou dlouhodobé
stabilni (s vyjimkou vlivu teploty na snimaci element, dalSich
vnéjsich vlivi [11] a lokdlnich zmén mag. pole). Rozsifenim
pfedchoziho kroku je mozinost definovat schéma zmény zesileni K
na zadkladé vyhodnoceni mdédu pohybu letadla, viz [13]. Mimo
predchoziho zpUsobu, je v praxi pouZivanou technikou rekurzivni
vypolet poZadované veli¢iny g, naznaceny na obr. 11, kde se
v kazdém kroku vypocitdva i aktudlni zesileni [14]. Zakladem je
odhad budouci hodnoty Gy—q, ktery je zaloZeny na méfeni
Ghlovych rychlosti a jejich reprezentaciq,. Pro vypolet je nutné
znat rozptyl odhadu P a vstupu Q. Nasleduje vypocet aktudlniho
zesileni K, kde se uplatfiuje rozptyl méfeni R a mapovani méreni na
aktualni hodnoty H. Vypocet nového stavu je pak dany rovnici:

Geje = Geje—1 + Kt(Qa+mt - HtEI)t|t—1) (5)

Uvedeny zplsob vypoctu zesileni a fuze dat ze senzor( uhlovych
rychlosti, akcelerometru a magnetometru je velmi zavisly na
spravném nastaveni jednotlivych rozptyll (P, Q, R) a modell (F, H).
V pripadé Spatného nastaveni bude algoritmus filtrovat data
nechténym zplsobem.

g, Py

X1, Pyt
Wy, Wy, W
Gyruscope > +/- il F matrix
Wy, Wy, Wy
Q — xyp1, Py
Gyro Bias
Wey, Wy, Wer
H,R —» K matrix
Accerometer Il order LP
A A, A, Butterworth Filter 1
Gradient Descent
Method [ — Pyr < H.Py
Magnetometer Il order LP

Xbw Yoo Zn Butterworth Filter

Obr. 11 Algoritmus zpracovani dat z rliznych inercidlnich senzor( v Kalmanové filtru [12]
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2.4. Definice problému a navrh jeho reSeni

Obr. 2 zobrazuje drift vystupniho signdlu polohy u navigacniho
systému, ktery je zalozeny na RLG gyroskopech a presnych
akcelerometrech. V pfipadé uUspésného pocatecniho zarovnani je
tento systém schopny po celou dobu je d¢innosti poskytovat
informaci o polohovych dhlech letadla. V pfipadé systémi
zalozenych na MEMS senzorech uUhlovych rychlosti se potykdame
s vlivy, které neni zcela jednouché korigovat (zména kalibracnich
parametrd senzord vlivem teploty, starnuti systému a vibraci).
Vleteckych a kosmickych aplikacich prochazi cely systém
vyznamnym spektrem vibraci [11], které je velmi obtizné modelovat
a problematicky se také modeluje zména posunu nuly a zesileni
vystupniho Udaje senzoru v zavislosti na vnéjsich vlivech. Tyto vlivy
nasledné vedou k problémm pfi zpracovani informaci ze senzord,
kde korekéni modely nedokaZou pracovat s danou situaci a vystupni
udaj ,driftuje”“. Proto se v algoritmech zpracovani dat zavadi
korekce mérené informace zjiného zdroje, viz obr. 11, ktery
vétSinou méfi stejnou velicinu, ale pracuje na jiném principu.
V letecké a kosmické technice se velmi casto pouzivd pro korekce
systém GPS. V pripadé jeho vypadku, napf. v prabéhu akrobatického
letu, pak zavisi na zbyvajicim senzorovém vybaveni, jak si se situaci
umi poradit. Problém nastdva hlavné v pfipadé urceni polohovych
uhld a kurzu. Jednim z moZnych feSeni je zlepSeni modell
jednotlivych senzorl a matematického aparatu zpracovani dat,
nebo je mozné do systému pridat dalsi zdroj informace.

V tomto pfipadé byl realizovan novy systém mérfeni polohovych
uhld, ktery jako vstup vyuziva méreni malych zmén tlaku na rliznych
¢astech konstrukce letounu. Dale byl upraven senzor magnetometru
tak, aby byl v kazdém okamZziku schopny zméfit svij kalibraéni kruh
a tim dokdazal kompenzovat lokalni zmény magnetického pole. Tyto
informace je nasledné mozné pouzit v algoritmech korekce a fuze
dat (viz obr. 11). Upravené schéma zpracovani dat z obr. 11, kde
jsou vyuzité nové navriené systémy, je zobrazeno na obr. ¢. 12.
Udaje z trojosého systému akcelerometr( jsou korigovany pomoci
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nové navrzeného systému a korekce kurzu je FeSena pomoci
upravené snimaci hlavy magnetometru.

Vyhodou senzorl tlaku oproti inercidlnim senzordm je jednoduss
modelovani vlivu okolniho prostfedi a absolutni zplsob méren
informace bez nutnosti pouzivat numericky integral.

s
s

vy

Rate- - Wy — Correct
* State 4 ) 1a, Correct |+ a,
Gyroscope > Wy~ Estimation | b, for Pitch | u forYaw | |b.
Signals > Wz » s and Roll | ?
L B
- ay o
Accelerometer ay Pitch and Roll
Signals S Ay o Determination -+ paia
Press . Fusion
fessure -Pitch
Reference
~Roll .
System
New

Magnetometer » Heading
Sensor Head
Obr. 12 Navrh vylepseni struktury systému zpracovani dat z inercialnich senzord pfidanim
nového senzoru polohovych Ghli a upraveného senzoru mag. pole [14]
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3. Experimenty

Pro ovéreni konceptu navrieného v predchozich kapitolach bylo
provedeno nékolik testd na existujicim zafizeni a také byly
vytvoreny nové prototypy (obr. 5). Cilem bylo zmapovat presnost
soucasnych navigacnich systém0 (obr. 2) a senzorového vybaveni
(obr. 4). Poslednim ukolem je ovéfit vyuZitelnost a presnost
navrZzenych méficich postupu.

3.1. Testy senzorového vybaveni

Ohodnoceni vlastnosti senzorového vybaveni probéhlo pfi nékolika
testech, ve kterych byly porovndvany jednotky iNemo a navigacni
systém zaloZzeny na senzorech RLG. Testovany byly parametry
jednotlivych senzor(l a pfesnost vystupu navigacniho algoritmu. Pro
provedeni testll bylo potfeba realizovat nékolik HW prevodnikd a
SW vybaveni, které umoznuje soucasny sbér z nékolika méficich
jednotek. Obr. 10 srovnava presnost senzor( Uhlovych rychlosti
pracujicich na principu RLG a MEMS. Z uvedeného vyplyva, Ze
presnost RLG senzoru je cca o pét radd lepsi nez u MEMS senzoru.
V pripadé dlouhodobé stability navigacni jednotky vyuZzivajici RLG
senzory a navigacni algoritmus zobrazeny na obr. 1, kde nebyly
k dispozici Zadné korekéni zdroje (viz obr. 8), je vystup zobrazeny na
obr. 2. Pfesnost navigacniho algoritmu obou testovanych jednotek
byla ovéfovdna na testovaci trase, kterd odpovida tvaru
naznacenému na obr. 2. Zobrdzku je zfetelné patrnd postupna
degradace naviga¢niho Udaje s ¢asem a to, Ze vypocet navigacnich
parametr( ze senzord, jejichZz vystupni hodnota je o pét fadua lepsi
nez u MEMS jednotky, stale trpi driftem vystupni hodnoty v ¢ase.

Z uvedeného plyne, Ze dokud MEMS senzory nedosahnou presnosti
poskytované RLG senzory, tak je velmi sporné, jestli je moiné
realizovat spolehlivy navigacni systém. V soucasné chvili se zda
vyhodnéjsi pouzivat nékolik zdroji informace a algoritmy datové
fuze a vzajemné korekce vystupl jednotlivych senzor.
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3.2. Dva vySkoméry

Koncept méreni polohovych UhlG zobrazeny na obr. 3 vyuZiva
vlastnosti standardni atmosféry. Cilem méreni je presné zméfit
rozdil tlak( ve dvou vyskovych bodech, prevést méreny tlak na
vySkovou diferenci a ze znalosti vzdalenosti obou méficich mist
vypocitat aktualni uhel naklonéni. Z vlastnosti standardni atmosféry
je dano, ze tlakova diference na jeden vertikdIni metr je u zemé
12 Pa [7]. Tato hodnota predstavuje pozadavek na presnost méreni.
Prvni ovéfovaci méreni [15] probéhla s pouzitim absolutnich
senzory tlaku LPSO01DL umisténych v platformé SSP (viz obr. 5), tj.
levnych MEMS senzorll. Méfeni bylo provadéno zaroven se senzory
tlaku MemsCap SP82. Méfenim bylo zjisténo, Ze rozliSitelnost
senzoru LPS001DL dosahuje pfiblizné hodnoty 10 Pa a s obtizemi je
mozné rozlisit vySkovou diferenci cca 1 m. Naopak v pfipadé
senzoru SP82 vysledky méfeni prokazali opakovatelnou
rozliSitelnost cca 20 cm. Pribéh zmény vysky a odpovidajici
diference tlak(l mezi statickym a pohybujicim se senzorem SP82 jsou

zobrazeny na obr. 13.
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Obr. 13 Vystup obou senzori tlaku a diference jejich signalu v zavislosti na zméné vysky [15]
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Pouzity princip méfeni spoléha na stabilitu vystupu senzori tlaku v
Case a jejich nezavislosti na teploté okolniho prostredi. Vliv teploty
se u senzorl tlaku odstrariuje bud pouZitim modelu, nebo
temperovanim [9]. MEMS senzor LPSO01DL bohuzel neposkytoval
pouzitelné vysledky a proto byl proveden pokus, pti kterém byly
Udaje mérené z nékolika jednotek (viz obr. 5) a vysledny udaj byl
statisticky zpracovan. Vysledek pokusu je zobrazeny na obr. 14,
ktery ilustruje schopnost systému slozeného ze ¢tyf MEMS senzort
tlaku spolehlivé rozpoznat vzajemnou polohu méficich box, tj. jestli
je jeden z méficich box( ve vétsi vySce neZ druhy. Tato vlastnost
znamena mit moznost zjistit horizontalni zarovnani obou snimacich
mist a v pfipadé pohybu detekovat prechod zjedné polohy do
druhé, coz je mozné pouzit pro reset chyby Cislicového integrdlu.

= >\

\ska [m]

5 6
Vzorky [-]

Obr. 14 Vystup obou senzori tlaku a diference jejich signalu v zavislosti na zméné vysky [15]

Vétsina do soucasné doby provedenych testll byla realizovana
v laboratornich podminkach, tj. statické rozloZeni proudu vzduchu,
na rlznych podobach systému méreni vertikalni diference tlakd. Na
jednom zrealizovanych systém( byl proveden test ve vétrném
tunelu VZLU. Vysledkem testu byl zavér, Ze realizovany systém
dokaze rozlisit mérenou vertikalni diferenci i v pfipadé pohybujiciho
se objektu, tj. v pfipadé proudiciho okolniho prostredi.
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3.3. Magnetometricka hlava

Senzory magnetického pole se pouZivaji v systému AHRS [7]
spole¢né se systémem GPS pro urceni kurzu. Magnetometr po
kalibraci spolehlivé méfi aktualni intenzitu mag. pole v daném misté.
Pro navigacni ucely je vhodné, aby se navigaCni systém umél
vyporadat s lokdlnimi zménami mag. pole [16]. Typicky deklinace
nebo vliv magnetickych materidli v okoli. Zatimco deklinaci je
mozné kompenzovat na zdkladé znalosti modelu mag. pole, tak
ostatni vlivy pfispivaji k vysledné chybé urceni kurzu. V pfipadé
magnetometru se mluvi hlavné o hard a soft iron zkresleni, které se
projevuji posunem offsetu a velikosti zesileni. Tyto vlivy je moiné
kompenzovat na zakladé znalosti kompenzacniho kruhu. Obr. 15
zobrazuje kalibracni kruh stejného magnetometru, ktery byl
zméfeny na dvou rdznych mistech budovy CVUT FEL. Z obréazku je
patrny jak posun nuly kalibraéniho kruhu, tak i zména amplitudy
signalu a tvaru charakteristiky.
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Obr. 15 Porovnani kalibraéniho kruhu jednoho magnetometru v riiznych mistech budovy
€VUT FEL, Technicka 2

V pripadé, Ze cely kalibrac¢ni kruh neni k dispozici, tak neni mozné ze

signal(l tfiosého magnetometru spravné zrekonstruovat kurz. Na
zakladé uvedeného byla realizovana magnetometricka hlava, ktera
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je sloZzend z nékolika senzor( s rliznou orientaci a kterd umoznuje
vjednom odméru zjistit parametry kalibracni kruznice. Zjisténé
parametry je moZiné pfimo pouzit pro kompenzaci udaje
magnetometru a sprdvny vypocet sméru mag. pole. Realizace byla
provedena pomoci jednotek zobrazenych na obr. 5. Vysledny
systém umoznuje detekovat lokalni zmény mag. pole a ¢ini vysledny
kompas nezdvislym na umisténi na letadle.

3.4.Aero metricka sonda

Ovéreni navrieného systému pro méfeni polohovych Uhld
v readlnych podminkach je pldnovano s vyuZitim sondy zobrazené na
obr. 16. Navrzené zatizeni obsahuje elektroniku umoZiujici zméfrit
Uhel natocéeni sondy vzhledem k nabihajicimu proudu vzduchu, ktery
byl navrZeny a popsany v praci [17]. Sonda a jeji findlni uspofadani
bylo publikovano v ¢lanku [18], ktery na konferenci DASC ziskal
ocenéni Best of Track a Best of Session.

= - -
Ok
pacesooo RN wincn |

Obr. 16 Realizovana sonda s vyménnou hlavou [18]

Elektronika sondy ve velké mife vychazi z platformy SSP. Cely méfici
systém se sklada ze dvou modull: sonda a referencni jednotka.
Elektronika obou zafizeni obsahuje IMU jednotku, bezdratovy
modaul, centralni procesor, obvody pro pfipojeni senzord pro méreni
Uhlu nabéhu, vyboceni a precizni senzory pro méreni absolutniho
tlaku. Konstrukce sondy umoZniuje za letu korigovat vliv aktudlni
orientace sondy vzhledem k nabihajicimu proudu vzduch, ktery
mUze ovliviiovat méreni rychlosti, nebo vysky. Vysledky méfeni Ghlu
natoceni sondy ve vétrném tunelu jsou zobrazeny na obr. 17,
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odchylky méfeni statického senzoru SP82 jsou zobrazeny na obr. 18.
Z vysledkl je patrné, Ze sonda poskytuje informaci o své orientaci
vzhledem k nabihajicimu proudu vzduchu a také, Ze odchylky
méreni statického tlaku jsou v rozmezi 6 Pa.
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Obr. 17 Pomér mezi celkovym tlakem a
diferenci na vstupech sondy [18]
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Obr. 18 Odchylky méreni statického senzoru
v zavislosti na vysce [18]



4. Vyuziti navrzenych senzoru

Vyuziti navrzeného senzorového systému vychazi z nasledujicich

predpokladi:

1. Navriend jednotka méreni polohovych Uhll umozZiuje
rozpoznat orientaci svych vstupl vzhledem k roviné symetrie, tj.
ktery vstup je ve vétsi vysce.

2. Jednotka umoZnuje proporcionalni méreni podélného a
pficného sklonu.

3. Modul inercidlnich senzort (IMU) méfi po urcitou dobu stabilné.
Tj. zménu posunu nuly a zesileni senzord je mozné po dobu
trvani filtrace (délka filtru) povazovat za témér konstantni.

4. Vysledna hodnota zmérena navrienou jednotkou nezavisi na
aktudlnich zrychlenich plsobicich na letadlo. Tj. méreny signal
neni ovlivnény tak, jako v pfipadé akcelerometrli a
elektronickych libel.

Prvnim implementacnim predpokladem je, Ze navrzena konfigurace

méfici jednotky dovoluje detekovat prichod nulovym Ghlem. Poté

je mozné pouzit bindrni idaj o zméné znaménka méreného ndklonu

k resetovani vypoctu polohovych Ghld, které jsou integrované podle

rovnice (6):

Ap = wr(T; —T,)+6 (6)

Kde Ap je zména uhlu [7],
WT je thlova rychlost otaceni [°/s] v ¢ase
(T, — T,), predstavuje dobu trvani pohybu danou
rychlosti [°/s] a
o) je chyba [°] zplisobena senzory a okolnimi vlivy,
pficemz § = f(t,9,...).
Nejvétsi problémy ve vypoctu (6) zplsobuje uvedena chyba, ktera je
dale znasobena pouzitim Cislicové integrace ve tvaru:

Qr = @r_1 + A (7)
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Kde o je aktualni hodnota uhlu [°],
@T1_1 je hodnota Uhlu @t [°] v pfedchdzejicim kroku a
Ag je hodnota zmény uhlu [°] ze vztahu (7).
Obecné je mozné rovnici (7) upravit do podoby (8)

Qr = @r_1 + A —6¢, (8)

Kde O¢ predstavuje korekéni parametr odvozovany v pribéhu letu
jako rozdil mezi vystupem senzoru a informaci poskytovanou
navrZzenou jednotkou méreni polohovych uhld.

Pro analyzu byl vybran senzor uhlovych rychlosti ADRX610, ktery ma

rozsah +300 °/s a citlivost 6 mV/°/s, pticemz v technickém listu je

uvedeno, Ze v dlsledku zrychleni se vystup senzoru mliZze posouvat

az 0 0.1 V. Vystupnim signdlem je napéti v rozsahu 0.25 az 4.75 V, s

nulovou hodnotou 2.5V. V pfipadé, Ze budeme uvazovat zménu

100x mensi, nez je uvedena hodnota, tj. 0.001V, je mozné vypocitat,

Ze méfici systém bude v disledku této chyby vyhodnocovat Uhlovou

zménu 0.133 °/s. Tato hodnota odpovida i posunu nulové hodnoty

vystupu senzoru v dasledku plsobeni vnéjsich vlivi. Pro ovéreni
vlastnosti korekce byly pouZity nasledujici parametry:

e Signal pouZivany pro detekci ustalenych stavl a prichod nulou
byl zatizeny Sumem vygenerovanym funkci rand prostiedi
Matlab o velikosti 1 % z rozsahu.

e Detektor je nastaveny na hodnotu 0.8% z rozsahu.

e Signal senzoru uhlové rychlosti byl zatizeny chybou offsetu
0.133 °/s a ndhodnym Sumem o amplitudé 0.5 °/s.

e Pro filtraci hodnot 8¢ byl poufZit filtr typu klouzavy pramér s
¢asovou konstantou 30 s.

Obr. 19 zobrazuje signal senzoru uhlové rychlosti v pfipadé, Ze se

jedna o idealni signal (Cervena krivka), a v pfipadé, Ze je signal rusen

na zakladé drive uvedenych parametr(i (modra kfivka). Na obr. 20 je
vynesena ¢asova zména korekéniho signédlu 8¢ posunu nuly senzoru

Uhlovych rychlosti. Z obrazku je patrna zminéna casova konstanta,

ktera v Case od 25 do 55 s kumuluje historii méreni. V pripadé

pouziti vypoctu Ccislicového integrdlu na signdlu redlného senzoru

dojde v ¢ase do 100 s ke kumulaci absolutni chyby cca 13°. V
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pfipadé implementace algoritmu detekce ustdlenych stavl je
integrovany pribéh odchylek naklonu zobrazen na obr. 21.
Z obrazku je patrnd chyba o velikosti pfiblizné 2.2°, kterd byla
algoritmem integrovana zejména v dobé vypoctu korekéni
konstanty O¢ (viz obr. 20). Stejna situace je zachycena i na obr. 22 v
podobé smérodatnych odchylek mezi skutecnym a integrovanym
signalem. Situace, kde se uplatiuje jesté vliv algoritmu detekce
prichodl nulou, je zobrazena na obr. 23. Odpovidajici vyvoj
smérodatnych odchylek zobrazuje graf na obr. 24. V tomto ptipadé
se odchylky od skutecného pribéhu pohybovaly v rozsahu do +2°.
Chyba je zde i pres velky vliv Sumu na integracni vypocet stale
vracena navrzenym systémem do pouzitelného rozsahu. Grafy 23 a
24 opét dobfe zobrazuji dobu pInéni filtru korekéni konstanty O¢.
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Obr. 19 Pribéh skuteéného signalu thlové rychlosti a signalu s pfidanymi rusivymi vlivy [19]
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Obr. 20 Casovy priibéh korekéniho signalu offsetu senzoru thlovych rychlosti [19]
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Obr. 21 Odchylky mezi skuteénym priibéhem a naklonem integrovanym z ruseného signalu
v pfipadé pouZiti algoritmu detekce ustalenych stavti [19]

25

e

15

| /
0.5

0

RMSE []

0 50 100 150 200 250 300
Doba letu [sec]

Obr. 22 RMSE odchylek mezi skutecnym pribéhem a naklonem integrovanym z ruseného
signalu v pfipadé pouZiti algoritmu detekce ustalenych stavti [19]
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Obr. 23 Odchylky mezi skuteénym priibéhem a naklonem integrovanym z ruseného signalu
v pfipadé pouziti algoritmu detekce ustalenych stavt a prichodu nulou [19]
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signalu p¥i pouZiti algoritmu detekce ustalenych stavl a priichodt nulou [19]
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5. Zaver

Metody shrnuté v této publikaci jsou pouzivané pro zpracovani dat
ze senzor( pouZivanych v letecké a kosmické technice pro navigaci.
Prezentovand data se pfimo vztahuji k praci autora a vedou
k ohodnoceni v soucasné dobé pouzivanych navigacnich systémi a
porovnani jejich vlastnosti se systémem zalozenym na MEMS
technologii. V praci je navrZené rozsifeni existujici mnoziny béznych
navigacénich senzorl a také je navrZeno poufZiti stavajicich metod pro
integraci novych senzord do navigacniho vypoctu.

Hlavnim cilem prace je realizovat snimaci systém, ktery mulze byt
pouzit jako doplnék ke stdvajicimu konceptu flze dat mezi
magnetometrem a akcelerometrem. U akcelerometrd navrienou
metodou fesim problémy vznikajici vlivem vibraci a dalSimi okolnimi
efekty. U magnetometru navrhuji takovou kompozici systému, ktera
umoznuje kompenzovat lokalni zmény magnetického pole.
Parametry navrzeného systému byly testovany v laboratornich
podminkach, kde probéhlo ovéfeni pouzitelnosti navrieného
konceptu. Dalsi testovani bylo provedeno ve vétrném tunelu, kde
bylo prokdzadno, Ze systém stdle méfi hodnoty statického tlaku
v proudéni o rychlosti 90 km/h. Jako dalsi krok se tak jevi pouZiti
navrZeného systému na letadle a ovéreni jeho funkce v redlnych
podminkach.

Pro provedeni ovérovacich testl byl realizovan soubor bezdratovych
modull obsahujicich kompletni sadu senzor(i pouzivanych v AHRS
systémech. Na tomto konceptu je postavena i platforma SSP, kterd
umoziuje ilustrovat principy stabilizace kosmickych prostifedkd.
Zminénou mnozinu senzorl je mozné pouZzit jako senzorové pole, na
kterém je mozné testovat algoritmy pouzivané v letecké a kosmické
technice pro kalibraci a zpracovani dat z navigacnich senzor(. Tyto
jednotky bych rad poufZil i v dalsi praci, vyzkumu a vyuce.
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