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Résumé:

La détermination des coordonnées d'un récepteuragtirpdes mesures de
pseudo-distances est le mode de positionnemerdasthiles utilisateurs du systeme
de positionnement global GPS. Les équations déarikarelation entre les pseudo-
distances et la position récepteur sont non linégirpour les résoudre plusieurs
techniques ont été proposées en littérature. Dangavail, nous allons résoudre ces
équations par différentes méthodes : moindres sarndoindres carrés pondérés et

filtrage de Kalman. Ces méthodes seront utilisérs [a restitution de trajectoires en

trois dimensions.

Abstract:

The determination of the coordinates of a recepasition from measurement
of pseudo-ranges to satellites is the standard maidpositioning for users of the
global positioning system. The equations relating pseudo-ranges and the receiver
coordinates are non-linear and a several differgplutions have been described in the
literature. In this work, we will resolve these nbnear equations with different
methods: least square, weighted least square ard#a filtering, than we expand

these methods to three dimension trajectory redotisin.
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Introduction générale

Introduction générale

La navigation par satellite est une technique degadéion qui permet de définir
la position d'un mobile (terrestre, aérien ou nrad) a l'aide d'un équipement

électronique captant le signal de satellites

On utilise en général le GPS, mais d'autres syst@®gositionnement existent

ou vont apparaitre, tel que Galileo.

Le GPS ouvre la voie a des applications nécessitaatprécision jusqu’alors
tres difficile ou impossible a atteindre, notammpatr le guidage de véhicules, les
mesures de courants marins ou aériens, la sunagllae plagues tectoniques ou
I'exploration géophysique. L’exploitation civile dGPS offre des améliorations

notables en matiere de sécurité et d'efficacitédanransport et le commerce.

L'objectif recherché a travers ce travail est |éveloppement d’une
Méthodologie de détermination des coordonnées ddgepteur, sa trajectoire, ainsi
gue les différentes informations sur la précisibtaedisponibilité de systeme GPS, a
partir des données RINEX d’observation et de ndidgaCe travail comprend quatre

chapitres principaux :

Les systemes de navigation par satellite sontsgdans le premier chapitre,
on trouve, entre autre, des descriptions génémlede systeme de navigation par

satellite et le principe générale de ce systeme.

Dans le deuxieme chapitre une présentation dugbRINEX est présentée,
ainsi que les différentes technique utilisées gmxploitation des données de type

observation et navigation pour déterminer la positle satellite sur son orbite.

Dans le troisieme chapitre, une description détitle méthodes de résolution
de I'équation d'observation permettant de calcuéemosition du récepteur, et la
correction de sa trajectoire, ces méthodes softnigadres carrées’ puis le‘filtre de
KALMAN'.




Introduction générale

Enfin, dans le dernier chapitre, on s’intéressiét@de et analyse des résultats
obtenus accompagnés de plusieurs simulations gragdiconstituant notre logiciel
nommé ‘MATLAB'.

Et en fin, on terminera notre travail par une casidn générale.

N
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Annexes

A/ M essage du satellite:

A-1/ Format du message de navigation :

GPS message format
basic message formal is one frame (1500 bits long)
Q see

1 frame = & subframes 1 2 3

a4
& spo
1 subframe = 10 words 1|z|3|4|5|ﬁ|?|&|9|ﬁ

| 1 BRG]
1 word =30 bits I TN RN T I T TRRR NI T T

2 | milla gt subframe 4 and &
have 25 PAGES
cne MASTER FRAME includes all 25 pages of

subframas a4 & 5 = 37.500 bits taking 12.5 minutes GPSCO

Figure A-11: Format du message de navigation.

Le message de navigation est composé de trameSQfekits. Chaque trame dure 30
secondes du fait du débit de 50 bps. Chaque trami@eat 5 sous trames de 10 mots de
30bits. Les sous trames 1 a 3 ont leur contenwnguihange pas en général de trame a
trame alorgjue les sous trames 4 a 5 contiennent des pad@edies a chaque trame.

La trame principale contient a son tour toutes pages des sous trames 4 et 5 et
consistes-en

25 trames completes. Le temps de transmission tlantee principale est de 12,5 minutes.
Chaquebit a une durée de 20 ms. Dans ce laps de tempsdk C/A (1023 moments a
1.023MHz) estépété exactement 20 foises 30 bits de chaque mot se décomposent en

24 bits d'information et de 5 bits de contrdie parité.
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A-2/ Contenu du message de navigation :

Mavigation Message

unigue fo a safellife

Orbit parameters

. Almanac for satellites 1-24
cleck correction Health 1-24

coefficients
Almanac for satellites 25-32
Ionosheric model
AS flag
Health 25-32

Figure A-2: Contenu du message de navigation

La sous trame 1 contient les parametres de cavreafihorloge, différents
indicateurs et I'dgeles données. Les sous trames 2 et 3 contienneéptesnérides du

satellite transmettant lenessage. La sous trame 4 contient suivant les pdges

parameétres du modeéle ionosphérique pasametres du passage du temps GPS au temps

UTC, des indicateurs indiquant le cryptage éventuetode P et si plus de 24 satellites
sont en orbite. La sous trame 5 contient de la dage24 lesalmanachs de chaque
satellite en orbite, la page 25 contient I'étasdeté de ces 24 satellites.
Le message de navigation contient les informatsungantes :
» Une indication de temps, la semaine GPS et ladiatg/nchronisation de I'horloge
internedes récepteurs.
» les corrections d’horloge du satellite, qui pereetide convertir le temps satellite
dans I'échelle de temps GPS a l'aide d'un polyndorelre 2,
» les éphémérides du satellite.
» un modele mondial d’'ionosphere.

» la différence entre UTC et le temps GPS.
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» les almanachs de I'ensemble des satellites opérais. Ces derniers sont des
éphéméride®t des corrections d'horloges dégradées. Les easples utilisent
pour connaitreapproximativement la position des satellites dansiél, ce qui leur
permet de les capt@lus facilement et plus rapidement. lls sont ausifisés par
les logiciels pour leprédictions de passages de satellites en un lienédo

Les informations spécifiques a chaque satellitenroe les corrections d’horloge et les
éphéméridedles satellites, sont transmises en totalité tol#es30 secondes sur une
période de 18 secondes. beessage de navigation est, quand a lui, transnmis da

totalité en 12 minutes et 30 secondes

Les sous trames 4 et 5 décrivent, quant a ellesalleanachs (données relatifs a
chaquesatellite) de tous les satellites en orbite et &at de santé. L’almanach permet de
calculerapproximativement la position d'un satellite, etdfgerminer s’il est visible ou
pas. De plus, ilonne une idée grossiere de la vitesse relatisathllite et ainsi de I'effet
Doppler a prendre ecompte pendant I'acquisition. La sous trame 4 emtégalement
les coefficients du model®nosphérique, qui permet d’affiner le calcul dediatance
satellite récepteur. Notons pour conclgree le segment de contréle du systeme GPS (les
stations fixes au sol qui supervisent les sats)litalcule et rafraichit les éphémérides
régulierement (une fois par jour), et transmeniasvellesnformations aux satellites.
Comme ces corrections ne sont pas rafraichies sintuhent, l'utilisateur a intérét a

utiliser lesplus récentes (I'age des données étant donnéedadsmss trame 1).
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Sous trame 1 2 3

N° du satellite. Parameétres d’orbiteParameétres d’orbite
N° de semaine. (éphémérides) (éphémérides)

Age des données.
Continu Précision, état de santé
du satellite.
Coefficients de
correction de I'horloge.

Tableau A-1: Contenu du sou tram.




Chapitre 11 : Etudlescriptive d’'un fichier RINEX.

Introduction :
Pour quoi un fichier RINEX ?

Comme on a vu dans le premier chapitre quedadmsdistance qui est égale :

PE = (X-X)2 + (Y-Y)? + (Z-Z,)2 + cAt+les erreurs

Pour connaitre la position de récepteur, on dognperement calculer la position du
satellite ; Et pour calculer la position du sate]lil faut calculer plusieurs paramétres,

ces derniers, on peut les extraire a travers Umefiqui s’appel RINEX.

[I-1) Calcul de la position des satellites

La position des satellites est nécessaire afin &erochiner la position du
récepteur. Le calcul de cette position est basélesuinformations émises dans le
message de navigation, que soit des éphéméridéssoalmanachs et elles sont basées
sur la modélisation de€epler.

[1-3-1/ Description de Kepler d’un orbite :

Les parametres de Kepler décrivant le plan orlitah satellite dans I'espace,
la figure (11-1) illustre I'orbite dans un référeésit ECEF qui est mieux adapté pour le

GPS, tandis que le tableau (lI-1) donne une reptasen de ces parametres.

a(l-e?

Figure II-1 : Orbite d’'un satellite




Chapitre 11 : Etudiescriptive d’un fichier RINEX.
variable Nom Description
i Taux de variation de C’est I'angle entre le plan équatorial de la tetrée
L'inclinaison plan orbital du satellite.
0 Longitude du nceud ascendant  C'est I'angle entse= 1’8 et le point d’intersection du
plan orbital avec le plan équatorial.
©® Argument du périgée (rad) Le périgée est un peint 'orbite qui est le plus
proche de la terrem est I'angle entre ce point et
I'ascending node dans le plan orbital
e Excentricité de l'orbite. C’est une mesure d’agls¢iment de l'orbite, car i
e=0, l'orbite est circulaire.
A Demi grand-axe de l'ellipse. C'est la distance erleg centre de la l'ellipse et |e
périgée.
No Vitesse angulaire moyenne C’est la vitesse airgulaoyenne d'un satellite qui
donne une révolution autour de son orbite.
Mo Anomalie moyenne C’est I'angle entre le périgéte edatellite mesuré dans

le plan orbital et par rapport au centre de I'slip

Tableau II-1 : Description des parametres de Kepler

Axe terre Satellite

Eclipigque 4

/-!"..- —_____‘_‘_‘_‘_H%Flnn dguatorinl

N

T

Fit vernal

Figure 1I-2 : orientation del’ orbite

|



Chapitre 11 : Etudlescriptive d’'un fichier RINEX.

Nous avons besoin aussi de quelques parametrd®addis qui sont :

> f:c’est I'angle entre le périgée et le satellitesaré dans le plan orbital et par
rapport au centre de la terre.

» E: c'est I'angle entre le périgée et la positionsddellite dans le plant orbital
projeté sur un cercle de rayon ‘a’ et comme ceidreentre de terre.

» R : c’est la distance entre le centre de la terfa position du satellite.

Les deux figures (11-3) et (11-4) suivantes présen la position du satellite dans
le plan orbital.

Plan orbital

v

Equateur

Figure 1I-3 : orbite du satellite et les parametres de Kegders le ECEF




Chapitre 11 : Etudlescriptive d’'un fichier RINEX.

A
(-aea [ |
Cercle avec le rayon a
(aeb | S
|
|
1
——————— [ J
|
r 1
|
|
\E f .
(-ae.0  ¢(0,0) P(a(1-e),0)

Figure 1I-4 : Le plan orbital

[1-1-2/ les données d’éphémérides

Afin de calculer d’'une facon plus précise la positd’'un satellite GPS, d’autres
parametres sont utilisés de plus, ces parametregsrsmus dans les éphémeérides, ces
derniers constituent une partie du message de atawviget sont spécifiques a chaque
satellite. Le tableau (1I-2) cite les paramétreseasiels éphémérides utilisés dans les

calcules de position :

toe Temps de référence de I'éphéméride.

ts Temps exacte a I'horloge du satellite.

Ho Anomalie moyenne du point de l'ellipse de corregfaont au temps de
référencetye

An Correction de la vitesse angulaire moyenne deiootat

e Excentricité de 'orbite.

Ja Racine carrée du demi grand-axe de I'ellipse.

Q, Ascension droite de I'orbite au temps de référence.

Q Taux de variation d’ascension droite

i Inclinaison de l'orbite au temps de référence.

i Taux de variation de l'inclinaison.
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10) Argument de périgée de l'ellipse.

idot Taux de variation de I'inclinaison.

Coc G,s | Coefficient de correction de I'argument du peérigée.
Crc Gs | Coefficient de correction de rayon de l'orbite.

Cic G, | Coefficient de correction de I'inclinaison de I'ddn

Tableau II-2 : Paramétres d’éphémérides

Les coefficients ¢ sont les corrections harmoniques en termes de €hde

cosinus des variables correspondantes.

[1-1-3/ Calcul de la position a partir des éphéméndes:

A partir des éphémérides on peut calculer une iposiprécise de chaque

satellite GPS, ceci selon l'algorithme présentélessous dont la variable d’entrée et

I'instant ‘t" a une position du satellite donnée :

1 | Temps passé depuis le temps référence : t=ts + toe

2 , _ GM
Anomalie moyenne au temps t : H=ot 3 + An|t
Anomalie excentrique : E=p+esinusE

. . 1-e2 .,
Anomalie vrai : f = arcta sinE
cosE—-e
5 | Longitude du nceud ascendant : Q =0y + (2-w)t- C- we tye

0. : Vitesse angulaire de rotation de la terre =7 2295147.16(rad/s).

6 | Argument Corrigé du périgée : w.=w +f+ Cycose + f) + GysSin(w + 1)
7 | Distance radial corrigée: r = a(1l-ecosE) + ¢cos2p + f) + C,sSin2(w + f)
8 | Inclinaison corrigée : I =g+ it+ G, +cos2fp + ) + Gssin2(w + f)

Coordonnées ECEF du satellite:

Xs= rcosm 0s2 — rsinmCosi sim
Ys = rcosw, Sin® - rsinm0si coL

SZrsinmcsini

Tableau (11-3) : algorithme de Calcul de la position du satellite
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[1-1-4/ Les erreurs GPS

Les grandes sources derreur dans le GPS sont i@edpar [I'effet

atmosphérique (ionosphérique, troposphérique)uesrdhorloge du satellite et par

trajets multiples. Les différentes valeurs ne gmag constantes, mais sont sujettes a

des variations. Toutes les valeurs sont des valkappsoximatives. Donc on obtient

une pseudo distance comme suit

PE = J(X*X)2 + (Y-Y))2 + (Z<-Z)? + c(df + dt) +T*+1*+E*  tel que :

o C:estlavitesse de la lumiére

o dt; : est I'offset de I'horloge récepteur.
« dt*: est I'offset de I'horloge satellite.

« T*: estle délai troposphérique.

I*: est le délai ionosphérique.

. (Xk, ZkYk) . est sont les coordonnées du satellite.
* (X, Yi, Z) : est sont les coordonnées du récepteur.

Apres avoir obtenu un algorithme de calcul de Isitpmn du satellite, un fichier

RINEX va nous permettre d’extraire toutes les paitaes nécessaires pou calculer

cette position.

[I-2) Généralité sur le format RINEX :

[1-2-1/ Le format RINEX :

Le format RINEX (Receiver Independant EXchangentady, format d'échange

indépendant du récepteur, a été développé patitlind'Astronomie de I'Université de

Berne dans le but de fournir dans un méme fornmtnnées collectées en format

propriétaire par des récepteurs de marques ditigselors de la campagne GPS

EUREF89.
Il existe six types de fichier différents :
* Un fichier contenant les données d’'observation.
* Un fichier contenant les messages de navigation.
» Un fichier contenant les données météorologiques.

» Un fichier contenant les messages de navigationdsk
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» Un fichier contenant les messages de navigatiosatedites Géostationnaires.
» Un fichier contenant des informations sur les hgekdes récepteurs et des
Satellites.
La nomenclature des fichiers est la suivarssssdddf.yyt, ou :
* ssss: acronyme de la station.
e ddd: jour de I'année du premier enregistrement.
o f:numéro de la session dans le jour, avec 0 poaijaurnée complete.
* yy:annee.
* t:type du fichier avec, entre parentheses, laeletrrespondante utilisée
Sous Windows lorsque les fichiers sont compressés:
O(Y) : fichier d'Observation (Remarquéa lettre E est utilisée quand les.
Fichiers sont préalablement compressés "Hatanaka").
N(X) : fichier de Navigation.
M(W) : fichier Météo.
G(V) : fichier de navigation GLONASS.
H(U) : fichier des messages de navigation des satelliestgtionnaires.

Dans notre travail, nous n'avons que le fichierddaenées d’observation et de
navigation c’est pourquoi ne nous décrirons ici geex-ci. Chacun de ces fichiers
comporte un en téte, dont les champs compris &agreolonnes 61 et 80 qui décrivent
les informations de la ligne, sont obligatoires.

[1-2-2/ Le fichier d’observation :

Le fichier d’observation contient les mesures pesudo-distances propres aux
satellites visibles en fonction du temps, ainsi qlautres informations utiles, telles
gue le Doppler,..., dans ce qui suit nous donnonsdeseription détaillée de ce type
de fichier.

a) L'en-téte

L’en-téte est la partie introductive du fichiergdre (lI-1), elle est présentée

dans la page Suivante. L'ordre dans lequel ellesisscrites est libre, excepté

* Pour la premiéere ligne, qui comporte le numéro esion Rinex (actuellement
2.10) et le type

du fichier. Ici O pour Observation avec éventuebealtrle type du systeme de satellite

w0
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(G=GPS, R=GLONASS, S=GEO, T=TRANSIT, M=données g8kt

* Pour la ligneWAVELENGTH FACT L1/2, qui doit obligatoirement précéder la

ligne spécifiant les satellites concernés.

» Lorsqu'elle existe, la ligng¢ OF SATELLITES doit étre suivie par les lignes

correspondantes a chaque satellite aux nombre migede dans le fichier pour

chaque type d'observable.

2.10 OBSERVATION DATA M (MIXED) RINEX VERSION / TYPE

BLANK OR G = GPS, R=GLONASS, T=TRANSIT, M=MIXED COMMENT

XXRINEXO V9.9  AIUB 24-MAR-01 14:43 PGM / RUN BY / DATE
EXAMPLE OF A MIXED RINEX FILE COMMENT
A 9080 MARKER NAME
9080.1.34 MARKER NUMBER
BILL SMITH ABC INSTITUTE OBSERVER / AGENCY
X1234A123 XX 777 REC # / TYPE / VERS
234 YY ANT #/ TYPE
4375274. 587466. 4589095. APPROX POSITION XYZ
.9030 .0000 .0000 ANTENNA: DELTA H/E/N
1 1 WAVELENGTH FACT L1/2

1 2 6 Gl14 G15 Gl16 G17 G18 G19 WAVELENGTH FACT L1/2

0 RCV CLOCK OFFS APPL
4 P1 L1 L2 P2 #/ TYPES OF OBSERV
18.000 INTERVAL

2001 3 24 13 10 36.0000000 TIME OF FIRST OBS

END OF HEADER

Figure II-5 : I'en-téte d’un fichier d’'observation

o
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b) Explication ligne par ligne :

1. Ligne indiquant le numéro de version, le type dbiér et le systeme satellite. Le
Format est un flottant de 11 caracteres dont deux [a partie décimale, 11 espaces,
une chaine d'un caractére, 19 espaces et une allainearactére puis a nouveau 19
espaces. Cette ligne est obligatoire et doit émrémiere ligne du fichier.

2. Nom du programme ayant créeé le fichier (chaine@ea2actéres), nom de l'agence
ayant crée le fichier (chaine de 20 caractéredpit de la création du fichier (chaine
de 20 caracteres).

3.Nom de la station (chaine de 60 caracteres).

4. Numéro de la station (chaine de 20 caracteres).

5. Nom de la personne responsable de la station (ltER20 caracteres) et société a
laquelle elle appartient (chaine de 40 caracteres).

6. Numéro de série du récepteur (chaine de 20 caeaytéype du récepteur (chaine de
20 caracteres) et version du software interne deptéur (chaine de 20 caracteres).

7. Numéro de série de I'antenne (chaine de 20 caeaytéype de I'antenne (chaine de
20caracteres).

8. Coordonnées cartésiennes géocentrigues approchdassthtion (trois réels de 14
caracteres dont quatre pour la partie décimale).

9. Valeurs d'excentrement du point de référence deelme par rapport au repére dont
Les coordonnées approchées sont celles de la pogpeedente (trois réels de 14
caracteres dont quatre pour la partie décimale)ydlaur de la composante verticale
est la hauteur d'antenne.

10. Facteur de longueur d'onde pour respectivemenfréegiences L1 et L2 (trois
entiers de 6 caractéres). Les valeurs sont 1 lerkggulongueurs d'onde sont entiéres et
2 lorsque les données ont été enregistrées en tsqdaring”. Pour L2, la valeur est

0 lorsque le récepteur est mono fréquence.

11. Nombre ettype d'observable (Entier de six caracteres puis 9 chaines de deux
caracteres precédeées de quatre espaces).

12.Fréquence d'échantillonnage (réel de 10 caraacter@s3 pour la partie décimale)
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13. Date de la premiére époque de mesure (cing emtie6scaracteres plus un réel de
13 caracteres dont 7 pour la partie décimale) stivisysteme de temps GPS ou
GLONASS codé sur une chaine de 3 caracteres.

14. Date de la derniere époque de mesure contenuel@dickier (cing entiers de 6
caracteres plus un réel de 13 caractéeres dontrgpartie décimale)

15. Lignes de commentaires facultatives. Le nombragie$s de commentaires n'est a
priori pas limité mais certains logiciels de traient n'en supportent pas un trop grand
nombre.

16. Cette ligne indique si I'époque et les mesures comigées de la dérive d'horloge
du récepteur. La valeur est 1 quand c'est le cas €) valeur par défaut. Le format est
un entier de 6 caracteres

17. Décalage entre le temps GPS et le temps UTC dépuisjanvier 1980. Cette
valeur codée sur un entier de 6 caracteres essaéguis le premier janvier 2006.

18. Nombre de satellites pour lesquels il existe desndes dans le fichier. Cette
valeur est codée sur un entier de 6 caracteres.

19. Numéro du satellite et nombre de données de cliteapour chaque observable
de la ligne 11. Le format de cette ligne est destespaces, une chaine d'un caractére,
un entier de deux caractéres et 9 entiers de Gteaea

20.Ligne vide signalant simplement la fin de I'en-téte

[1-3/ les éphémérides

[1-3-1/ Définition des éphémérides

Dans le langage courant, 'éphéméride désigne ceeqouasse journellement ;
I'éphéméride du jour est la liste des événementsjmaat de ce jour. Par extension,
les éphémérides astronomiques désignent a prieriabie journaliére de position de
corps célestes mobiles (ceux du systeme solams) giie les phénomenes
astronomique ayant lieu ce jour telles les écipkes éphémérides de position sont
donc avant tout la représentation d’'un mouvemeansDe cas du GPS les
éphémérides constituent 'ensemble de parametréglimant le mouvement d’'un

satellite, selon I'algorithme qu’on va présenteichapitre Ill.
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[1-3-2/ Les informations des éphémérides

Les informations concernant la position instantadeehacun des satellites sont
incluses dans les messages que ceux-ci envoigatapteur (ce sont les éphémérides
des satellites). Ces coordonnées de position somteds dans le systeme de Kepler, et
le récepteur effectue la conversion dans le systeGier.

Une éphéméride est prévue pour étre utilisé a pkune époque de référence
toe donné. Pour garantir toute la précision néaesdas données de I'éphéméride
sont valables pour une durée de quelques heunes, qpoi elles doivent étre
réactualisées.

Les éphémérides des satellites contiennent lesédsrprésentées sur les tableaux (II-1) :

toe Temps de référence de I'éphéméride.

ts Temps exacte a I'horloge du satellite.

Ho Anomalie moyenne du point de l'ellipse de corregj@om au temps de
référencetye

An Correction de la vitesse angulaire moyenne deiootat

e Excentricité de I'orbite.

Ja Racine carrée du demi grand-axe de I'ellipse.

Qo Ascension droite de I'orbite au temps de référence.

Q, Taux de variation d’ascension droite

i Inclinaison de I'orbite au temps de référence.

i Taux de variation de l'inclinaison.

10) Argument de périgée de l'ellipse.

Tableau II-3 : les données de I'éphéméride.

&
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En plus de ces données principales, 'éphéméddaant aussi un certain
nombre de coefficient de correction, qui permettEncorriger les erreurs dues aux
variations du champ magnétique terrestre, a I'etitra de la lune et du soleil, a la
pression du soleil, etc., voir tableau (I1-4).

Coc Gs Coefficient de correction de I'argument du périgée.
Crc G Coefficient de correction de rayon de l'orbite.
Cic G Coefficient de correction de l'inclinaison de I'aidn

Tableau 11-4 : coefficient de correction de I'éphéméride.

[1-4/ le fichier de navigation :

Un fichier de navigation est représenté par larggll-2), tandis que les
parametres sont détaillés dans le tableau (lI-3) :
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Rl NEX.
DATE

21 99

NAVI GATI ON DATA

DLL V2.60

512 14 0 0.0

. 340000000000D+02
. 289641320705D- 05
. 309600000000D+06
. 970309740267D+00
. 662527596934D- 09
. 700000000000D+01
. 305520000000D+06

3 99

512 14 0 0.0

. 450000000000D+02

. 182911753654D- 05

. 309600000000D+06
. 945573426700D+00

. 269654089318D- 09

. 700000000000D+01

23 99

305520000000D+06
512 14 0 0.0

. 710000000000D+02
. 305660068989D- 05
. 309600000000D+06
. 973353468605D+00
. 584310053145D- 09
. 700000000000D+01
. 305520000000D+06

15 99

512 14 0 0.0

. 106000000000D+03

. 173971056938D- 05

. 309600000000D+06
. 983269485761D+00

. 165364030933D- 09

. 200000000000D+01
. 305520000000D+06

31 99

512 14 0 0.0

. 580000000000D+02

. 170245766640D- 05

. 309600000000D+06
. 954399812732D+00

. 398588031363D- 09

. 700000000000D+01
. 305550000000D+06

. 174553133547D- 04
. 590937500000D+02
. 150820113486D- 01
. 167638063431D- 07
. 234593750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 258628278971D- 05
. 349062500000D+02
. 129657937214D- 02
. 726431608200D- 07
. 308718750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 130282714963D- 04
. 594062500000D+02
. 137494773371D- 01
. 134110450745D- 06
. 238812500000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 682026613504D- 03
. 331250000000D+02
. 738387659658D- 02
. 875443220139D- 07
. 145343750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 183349475265D- 04
. 357187500000D+02
. 891416403465D- 02
. 102445483208D- 06
. 309531250000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00

RI NEX VERSI ON / TYPE

13 - FEB -

01 14:08 PGM/ RUN BY /

COMMVENT
END OF HEADER

. 125055521494D- 11
. 428875007223D- 08
. 783801078796D- 05
. 279549961251D+01
. 267557234597D+01
. 100900000000D+04
. 232830643654D- 08
. 000000000000D+00
. 3524291969370 11
. 537558105739D- 08
. 322237610817D- 05
. 136472740692D+01
. 192407450757D+01
. 100900000000D+04
. 465661287308D- 08
. 000000000000D+00
. 454747350886D- 12
.421731852539D- 08
. 763870775700D- 05
. 275582238494D+01
. 196472557045D+01
. 100900000000D+04
. 279396772385D- 08
. 000000000000D+00
.409272615798D- 11
. 375372778640D- 08
.126864761114D- 04
. 249787023567D+01
. 152230374652D+01
. 100900000000D+04
. 232830643654D- 08
. 000000000000D+00
. 568434188608D- 12
. 522771775543D- 08
. 360980629921D- 05
. 137315953361D+01
. 795855261286D+00
. 100900000000D+04
. 605359673500D- 08
. 000000000000D+00

. 000000000000D+00
. 233210413542D+01
. 515368432999D+04
.160187482834D- 06
. 786461330700D- 08
. 000000000000D+00
. 340000000000D+02
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 674492345462D+00
. 515367574310D+04
. 167638063431D- 07
. 872286334227D- 08
. 000000000000D+00
. 301000000000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 245974434348D+01
. 515364723778D+04
. 465661287308D- 07
. 777460955798D- 08
. 000000000000D+00
. 710000000000D+02
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 801011636436D+00
. 515376114655D+04
.577419996262D- 07
. 781853995929D- 08
. 000000000000D+00
. 106000000000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
.121885102238D+01
. 515372604561D+04
. 152736902237D- 06
. 875250743421D- 08
. 000000000000D+00
. 580000000000D+02
. 000000000000D+00

Figure 1I-6 : fichier RINEX de navigation.

o
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OBS. enregistré

Description

PRN/EPOQUE/SVCLK

PRN de satellite

Epoque : COT-période d’horloge

année

mois

Jour

heure

minute

seconde

Correction d’horloge

Af

Correction d’horloge

Af

Correction d’horloge

Af

Ligne 2

IODE

Crs (metre)

Delta n (radians/sec)

My (radians)

Ligne 3

Cuc (radians)

Excentricité (@

Cus (radians)

Racine (a)

Ligne 4

toe

Cuc

Omega 0 (radians)

Cis (radians)

Ligne 5

Ip (radians)

Crc (métre)

Omega (radians)

OMEGA Dote (rad/sec)

Ligne 6

Code sur canal L2

wn

L2

Ligne 7

Exactitude de SV (métre)

Santé de SV

TGD (seconde)

IODC

Ligne 8

Temps de transmission de message

Tableau II-5 : parameétres en détail d’un fichier de navigation

S
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11-5/ Exploitation du format RENEX :

La version du fichier RINEX utilisé dans notreviad est la version 2.6, dont le

fichier de navigation correspond a la figure (JIsBivante :

2
Rl NEX.
DATE

21 99

NAVI GATI ON DATA

DLL V2. 60

512 14 0 0.0

. 340000000000D+02
. 289641320705D- 05
. 309600000000D+06
. 970309740267D+00
. 662527596934D- 09
. 700000000000D+01
. 305520000000D+06

3 99

51214 0 0.0

. 450000000000D+02

. 182911753654D- 05

. 309600000000D+06
. 945573426700D+00

. 269654089318D- 09

. 700000000000D+01
. 305520000000D+06

23 99

512 14 0 0.0

. 710000000000D+02
. 305660068989D- 05
. 309600000000D+06
. 973353468605D+00
. 584310053145D- 09
. 700000000000D+01

15 99

305520000000D+06
512 14 0 0.0

. 106000000000D+03

. 173971056938D- 05

. 309600000000D+06
. 983269485761D+00

. 165364030933D- 09

. 200000000000D+01
. 305520000000D+06

31 99

512 14 0 0.0

. 580000000000D+02

. 170245766640D- 05

. 309600000000D+06
. 954399812732D+00

. 398588031363D- 09

. 700000000000D+01
. 305550000000D+06

. 174553133547D- 04
. 590937500000D+02
. 150820113486D- 01
. 167638063431D- 07
. 234593750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 258628278971D- 05
. 349062500000D+02
. 129657937214D- 02
. 726431608200D- 07
. 308718750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 130282714963D- 04
. 594062500000D+02
.137494773371D- 01
. 134110450745D- 06
. 238812500000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 682026613504D- 03
. 331250000000D+02
. 738387659658D- 02
. 875443220139D- 07
. 145343750000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 183349475265D- 04
. 357187500000D+02
. 891416403465D- 02
. 102445483208D- 06
. 309531250000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00

RI NEX VERSI ON / TYPE

13 - FEB -

. 125055521494D- 11
.428875007223D- 08
. 783801078796D- 05
. 279549961251D+01
. 267557234597D+01
. 100900000000D+04
. 232830643654D- 08
. 000000000000D+00
. 352429196937D- 11
. 537558105739D- 08
. 322237610817D- 05
. 136472740692D+01
. 192407450757D+01
. 100900000000D+04
. 465661287308D- 08
. 000000000000D+00
. 454747350886D- 12
.421731852539D- 08
. 763870775700D- 05
. 275582238494D+01
. 196472557045D+01
. 100900000000D+04
. 279396772385D- 08
. 000000000000D+00
.409272615798D- 11
. 375372778640D- 08
.126864761114D- 04
. 249787023567D+01
. 152230374652D+01
. 100900000000D+04
. 232830643654D- 08
. 000000000000D+00
. 568434188608D- 12
.522771775543D- 08
. 360980629921D- 05
. 137315953361D+01
. 795855261286D+00
. 100900000000D+04
. 605359673500D- 08
. 000000000000D+00

COMMVENT

END OF HEADER

. 000000000000D+00
. 233210413542D+01
. 515368432999D+04
.160187482834D- 06
. 786461330700D- 08
. 000000000000D+00
. 340000000000D+02
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 674492345462D+00
. 515367574310D+04
. 167638063431D- 07
. 872286334227D- 08
. 000000000000D+00
. 301000000000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 245974434348D+01
. 515364723778D+04
. 465661287308D- 07
. 777460955798D- 08
. 000000000000D+00
. 710000000000D+02
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
. 801011636436D+00
. 515376114655D+04
. 577419996262D- 07
. 781853995929D- 08
. 000000000000D+00
. 106000000000D+03
. 000000000000D+00
. 000000000000D+00
.121885102238D+01
. 515372604561D+04
. 152736902237D- 06
. 875250743421D- 08
. 000000000000D+00
. 580000000000D+02
. 000000000000D+00

01 14:08 PGM/ RUN BY /

Figure II-7 : format RINEX V2.6
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[1-5-1/ Exploitation d’un fichier RINEX de navigati on :

Le fichier RINEX de navigation donne toutes leomfations sur les satellites
(les éphémérides), on utilise ces éphémeérides tanmsalcul de la position des

satellites.

Afin de faciliter I'exploitation des données figunt dans un fichier de
navigation GPS, nous avons pense a stocker toesesformations nécessaires au
calcul de positionnement dans une matrice nomwa@é »,mais comme la taille d’'un
fichier RENEX de navigation est tres grande etdesnées sont représentées sur
plusieurs blocs dont chaque bloc se compose dm8 léservées pour chaque satellite,

selon la figure (1I-5).

Nous avons utilisé une méthode de stockage trasqpe qui se base sur

I’élimination des données qui se répetes et ce faispour chaque satellite.

Figure 11-8 : RINEX de navigation

2 MAVIGATION DATA, RIMEX VERSION / TYPE.
RIME=DLL.DLL wZ.60 0B - JuL - 05 14:29 PG / RUN BY /
DATE
COMMENT
+ END OF HEADER
(drep 7 6 L10BRO2691102D-03 -.252B847797420-10 . 000000000000D+00
C1300000000000+03 | .6568750000000+02 . 4460185784640-08 .1914048862260+01.
.36B6174750330-05 | .6979237892660-02 . 109P813909050-04 .5153661174770+04
LZ2Op2000000000+06 |-, 428408384323 D-07 -. 6714 3433380-01  .163912773132D0-06
.9543264371500+00 | .1660625000000403  .498884396538D-01 -.779675333750D-08
-.4907346831870-09 | .0000000000000+00 . 13300000000004+04 . 00000 0000000D+00"
.100000000000D+01 | .000000000000D+00 -.6053596735000-08 . 3IB6000000000D+03
9L96600 .0000000000000+00__. 0000000000000+00 . 00000 0000000D+00
5 7 6010 0 0,0 —=++#321105180-03F2223262019340-10 . 000000000000D+00"
C3900000000000+02 |-. 7750000000000401  .5576303704000-08 -.129132449897D+01.
- 7OFE05156708D0-07 | .134197691223D-01 . 5399508287620-02  .515373011017D4+04.
L 29R20p000000D+06 | .1117587089540-07 -.11899239912604+01 . 335276126862D-06.
.93p4978549210+00 | .2626250000000403 -.17906G91179004+01 -.836784855448D-08
-.22B580719808D-09 | .0000000000000+00 . 13300000000004+04 . 00000 0000000D+00"
LO0RAO00000000+00 | . 0000000000000+00 -.1862645149230-08 . 295000000000D+03
29L966OD .0000000000000+00 . 000000000000D+00 . 00000 0000000D+00
5 7 6 Q0 0 0.0 .2429718151690-03 . 3865352482530-11 . 0000000000000+00
L2 3B0Q00000000+03 L 244057 200000D4+02 L 50680932410690-08 -, 2842369251950+01
L274181365967D0-05 .4229560843670-02 .100582838058D-04 .515367461967D+04
.2952000000000+06 -.1043081283570-06 -.2147712241180+00 -.838190317154D-07
.9015184723660+00 .1538125000000403 .2386149469960400 -.828141638280D-08
-, 50430667 70B70-09 . 000000000000D+00 . 13300Q00000004+04 . 00000 0000000D+00
L 000000000000D+00 . 0000000000000+00 -.1210719347000-07 . 238000000000D+03
. 2919660000000+06 . 0000000000000+00 . 000000000000D4+00 . 00000 0000000D+00

F
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[1-5) Exploitation d’'un fichier RINEX d’observation

On note que les informations fournies par un &chRINEX d’observation

sont :

» Le temps d’observation.
» Le nombre de satellites visibles et le PRN de ktatel

» La pseudo-distance de chaque satellite visible.

Pour un fichier d’observation, I'exploitation ddennées se fait bloc par bloc,

ligne par ligne tous comme un fichier d’observation

Chaque bloc d'un fichier d’observation, représameemps d’observation, qui

s’affiche chaque seconde.

Un fichier RINEX d’observation est constitué deugieurs blocs, dont le

nombre de ligne est égale au nombre de sateligddas plus un.

Dans chaque bloc on trouve au milieu de la presmlgne et on ordre le
nombre des satellites visibles ainsi que le PRNsDas lignes suivantes, le pseudo-

range correspondant a chaque satellites visibféctia au milieu.
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Etudlescriptive d’'un fichier RINEX.

99 5 12 12 54

35. 9990000 0 5&1G03&3G1L5G31

-0.000014319
21265073. 5474

20396934. 9654

23279238. 1654

23122438. 4214

21302769. 7474

-0.000015120
21264822. 5314

20396680. 9004

23279427. 7864

23121673. 4234

21302160. 3424

- 0. 000015922
21264571. 3464

20396426. 6314

23279617. 1394

23120908. 3594

21301550. 7534

-335774.731 9  -250807.00348 21265073. 984
21265084. 7844 temps d’observation
1319. 433 1028130
-445254.629 9 - 338312. 14848 20396935. 236
20396944. 6564
1335. 292 1040. 487
259014.911 9 198363. 26946 23279238. 596
23279251. 9344
- 996. 308 -776. 344
-1238961. 128 9 -940202. 98046 23122439. 089
23122455. 6444
4020. 290 3132. 694
-503991. 528 9 - 375352. 00548 21302770.172
21302780. 9774
3202. 538 2495, 484
99 5 12 12 54 36.9990000 0 5&1F3R3GL5G31
-337093.847 9 —251834.88948";‘2'1'2'6'18'2'2'.‘9’6'7J
21264833. 7524 nombre des satellites visibles et leurs PRN
1318. 987 1027. /82
-446589. 728 9 - 339352. 48348 20396681. 163
20396690. 5964
1335. 089 1040. 329
260011. 383 9 199139. 74046 23279428. 218
23279441. 5544
-996. 487 -776. 483
-1242981. 246 9 -943335. 53446 23121674.079
23121690. 6404
4020. 151 3132. 585
-507193.932 9 -377847.40048 21302160. 770
21302171.5794
3202. 462 2495. 425
99 5 12 12 54 37.9990000 0 5&1X3&R3G15G31
-338413.828 9 - 252863. 44848 21264571. 783
21264582. 5604
1320. 410 1028. 891
-447925.899 9 - 340393. 65248 20396426. 910
20396436. 3434
1336. 701 1041. 585
261006. 427 9 199915. 09546 23279617. 579
23279630. 8944
-994. 331 -774.803
-1247001. 626 9 -946468. 28946 23120909. 041
23120925. 5884
4020. 504 3132. 860
-510397.321 9 -380343.51148 21301551. 181
21301561. 9904
3203. 882 2496. 531

}

Pseudo-range ]

Figure 11-9 : fichier d’observation
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Satellite 1 Satellite 2 Satellite 3 Satellite4 Sqitite 5

X 1.6127e+007 1.2604e+007 2.5942e+007 2.1059e+007 1.0073e+007 metre
Y -1.5548e+007 1.2117e+007 -4.7596e+006  1.6302e+0@71064e+007 metre

Z 1.4384e+007 2.0032e+007 4.3389e+006 2.2840e+006 1.3011e+007 metre

Figure 11-10 : La position des satellites qui sont en visibilité

Conclusion de chapitre:

L’étude du fichier RINEX nous a permis de comprendes éléments
constituants le calcul de la position du satellda®si que la mesure de la pseudo
distance et les coordonnées d’'un récepteur. Dapsolehain chapitre, on va utiliser
ces parametres pour une poursuite de trajectoirel'widlisation des méthodes :

Moindres carrées et Filtre de Kalman.




Chapitre 11l : Développemdes méthodes MLS et FK.

[1-1/ Introduction

en 1960, R.E. Kalman a publié son papier célébmivdnt une solution
récursive au probleme du filtrage linéaire de desndiscretes. Depuis ce temps-1a,
grace aux grandes avanceées dans le calcul numglegiilre Kalman a été le sujet de
recherche vaste et de nombreuses applications, agticyer dans le secteur

d'automates ou de navigation assistée.

Le filtre de Kalman est un jeu d’équations mathémguats qui fournissent une
solution efficace récursive de la méthode des memdarrés. Le filtre est trés
puissant dans plusieurs aspects : il prend en @ngst estimations du passe, du
présent et méme de l'avenir des états et il pénat faieux quand la nature précise du

systéme modelé est inconnue.

Considérant un systeme dynamique par exemple wnam déplacement. Les
parametres inconnus comme les coordonnées etelsseitconstituent les éléments du
vecteur d’état ce vecteur, fonction du temps, |@é prédit a n'importe quel instant t
au moyen des équations du systeme. Les valeurédmgéies peuvent étre améliorées
ou mis a jour par des observations contrent desrrdtions sur quelque élément du

vecteur d’état.

Dans ce chapitre, on va corriger les trajectgaaasla méthode de code GPS qui
est basée sur les deux méthodes MLS et FK (moindaesees et le filtre de
KALMAN).

I11-2/ Le filtrage de kalman :

Les mesures de position et de vitesse peuventeétechées de bruit et d’autres
sources d’erreurs. Ces imprécisions conduisentsantisures de navigation bruitées.
Un filtrage de kalman est en général mis en ceuong palculer des résultats de

navigation.

Dans un systeme dynamique (qui varie en fonctiotedyps, comme c’est le cas
des positions calculées par le récepteur GPS)yvadeimbles du systeme sont des
variables d’état. L’état d’'un systeme peut étreacerisé a un instant donné par un

vecteur regroupant les parametres permettantibseur de connaitre ce systeme.

s
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Le filtre de kalman répond a la question suivaré@nt donnée notre connaissance
du comportement du systeme et la nouvelle mesuedlegest la meilleure estimation

de la position ?

Figure Ill -1 : Schématisation du filtre de kalman

Ce type de filtrage est utilisée dans des temjapptication trés vastes:
hybridation de capteurs, détection / poursuite devement a partir de radar, sonar,

vidéo, reconnaissance de formes dans une image....

[l -3/ Utilisation du filtre kalman :

Si l'utilisation d'un filtre de Kalman pour couplénertie s'est largement répandue,

il existe néanmoins deux techniques de mise enexle/ce couplage :

« Le couplage lache: dans ce cas le filtre de Kalman utilise en enti€s

fournies par le récepteur GPS.

Navigation
inertielle

: -Vitesse, et position Optimisées
Le filtre >
de Kalman

Récepteur GPS
Position, vitesse
GPS

Figure 11 1-2 : Le couplage lache GPS/INS

54
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- Le couplage serré: dans ce cas le filtre de Kalman utilise en entig€s

distances bruites entre le récepteur et chaquiitea®PS.

Navigation
inertielle
Acquisition »| Filtre de kalman POSiti(?n,'vi,tesse
satellite 1 > o —— optimisée
E———
r===-=-»
Acquisition E '
satellite 2 ! Pseudo distance
1 au satellite n
:
Acquisition \
sateliten [T !

Figure 1lI-3 : Le couplageserré

[11-4 / Moindres carrés :

L'une des méthodes la plus utlisée dans la résolude I'équation
d’observation est la méthode de moindres carréde @ethode est utilisée lorsqu’on
possede un nombre d’équations qui dépasse le nodibomnnus. Dans ce qui suit
nous donnons I'aspect mathématique de la positiorédepteur a partir des pseudos-

distances mesurées de chaque satellites ou plus.

On reprend les notations de I'énoncé de chapitriee$. distances en fonction

des coordonnées du récepteur s’écrivent :

[1I-5 / Linéarisation de I'éguation d’observation :

Selon I'équation d’observation (I-7), on peut alsséécrire sous la forme

suivante :

P¥ = J(X*X)Z + (Y-Y)2 + (Z-Z)2 + c(dt + dt) + TF+IF+E} (3-1)

Ou P est la pseudo-distance mesurée entre leiteakedlt le récepteur.

%
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C : est la vitesse de la lumiere

o dt; : est I'offset de I'horloge récepteur.
« dt*: est I'offset de I'horloge satellite.

« T*: estle délai troposphérique.

I*: est le délai ionosphérique.

. (Xk, ZkYk) : est sont les coordonnées du satellite.
* (X, Yi, Z) : est sont les coordonnées du récepteur.

En utilisant les données d'éphémérides, l'offset lthorloge ainsi que la
position exacte de chaque satellite k calculé séddgorithme précédent et on suppose
gu’'on peut corriger les erreurs ionosphériquesagiosphériques aussi bien que les
erreurs additionnelles, nous obtenons un systédguetion non linéaire avec quatre

inconnus, qui sont les coordonnéesg (%, Z) du récepteur et dt

P¥ = (X -X)2 + (Y-Y,)2 + (Z*-Z))? + cdt + des variables connues (3-2)

Par conséquent afin de résoudre ce systeme nawss éwesoin de quatre
équations au moins. Comme la méthode des moindresscs’applique sur un systeme
linéaire, on doit linéariser ces équations, pafage considérons la partie non linéaire

de ces équations :

f(Xi, Yi, Z) = VXX)2 + (Y-Y)2 + (Z-Z)> (3-3)

La premiére étape de linéarisation consiste avéoune approximation initiale

de la position du récepteur noyeg, XY o, Zo; €n utilisant cette approximation, on

peut écrire :
Xi1 = Xio +AX|
Yi1=Yio +AY; (3-4)
Zin = Zio + AZ
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Avec AX, AY et AZ sont la différence entre la position approximatet la
position réelle du récepteur. En utilisant la positf peut étre développée en série

Taylor autour de I'approximation ce qui donne :

f (Xio+Yio+Z;i0) X_¢af(Xi,o+Yi,o +Zi0)
l T

fOXi,+Yi1+Zi 0)=F(Xi +Yi 0+Zi )+ X1y pY™

Y+

0f (Xi,0+Yi0 +Zi0) Z (3-5)
X0

ou I'indice 1 dans ¢ indique que c’est la premiére position calculée.r@te que le
développement en série de Taylor est réalisée ausnucertain ordre afin d’obtenir la
linéarité, par conséquent la position finale n@ sgrune approximation. Les deérivées

partielles de I'équation précédence sont donnée3pE3) :

Of Xio+Yio +Z;p) _ Xk—X;o
OXi,O p{(

Of Xio +Yio +Zp) _ Yk—v;
OYi,o p{(

Of Xio+Yio +Z;p) _ Zk—Z;
OZ,-,O p{(

En remplacant ces dérivées dans I'équation (3rBhltient:

X =Xio, ., Y-V 7k -z,

Pk = pk — AZ; +

c(di - dt) + Tk+1*+ek (3-6)

Ou P est la pseudo-distance calculée en utilisant $itipa approximative du

récepteur.
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[11-6/ Résolution de la position par la méthode desnoindres carrés:

L’équation d’observation linéaire résultante pduot &crite sous la forme vectorielle

comme .
AX;

k[ Xxk-x; Yk-v; zk-z; AY; Kok k

Pk =|- T I g, 1] az | cdteTte] (3-7)
C.dti

Qui est une equation linéaire du type\M=Ap car on a :

AX;
xk-Xio YE-vio ZK-Zip AY; |_ok ok k_jk_pk
- - -z A |, [FPEplr cd T Tkl (3-8)
C.dti
Qui peut étre écrire sous la forme :
[ X'-Xio  Y-Yio  Z'-Zi ]
- 1 1 1 1
P P Pi
X2-X;0 Y%-Yio Z%-Z;p 1
iz AX; 4
X3-Xio Y3-Yio Z3-Z; AY;4
HAX=| ==z ——3 — 3 1 K 93-
pi pi pi AZ;,
[C.dth
XM-X;9 Y™-Yi9 Z™-Zjg 1
L P i i -

On note que pour un nombre de satellite dépassaaititeg la difficulté est d’inverser la
matrice A car elle n’est pas carrée. Dans le buédeudre cette équation on donne le

résidur définit comme suit :

r =Mt - Ap (3-10)

&
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La méthode des moindres carrés consiste a ol{grui minimise le carré de
résidu. Comme ce dernier est un vecteur, cettermsation est de la somme des
carrés des composantes de ce vecteur. On noteréedrarésidu par Rqui est donné

en fonction deAx comme :
sR= (HAX -Ap)? (3-11)

Afin d'obtenir Ax on calcule le gradient desRpar rapport aAx, car le
minimum de Rg correspond a une valeur d& qui annule le gradient. Le terme a

gauche de I'équation peut étre donné par :
(KX -Ap)2 = (HAX -Ap)" (HAX -Ap) (3-12)
Par conséguent le développement de I'équation Y2xd9s donne :
Re(AX) = (HAX -Ap)? =(AX) 'THTHAX-2(AX) "HAp + (Ap)? (3-13)
Le calcul du gradient de I'équation (2-20) par i@pRAX :
VRg; =2(AX)"H'H-2(Ap)™H (3-14)
En prenant le transposé de cette équation puia orettant égale a zéro, on obtient :
HZHAX-2H'Ap = 0 (3-15)

Sachant que HH est une matrice carrée quelque soit le nombresdtslites

utilisés, par conséquent on peut obtenirsous la forme :
Ax = (H'H)H Ap (2-16)

Finalement, cette solution sera utilisée d'une E@nitérative dans :

Xi1 = Xio T AX;
Yi,l = Yi,O + AY, (3-17)
Zin = Zig + AZ

N
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Jusqu'a quax devient tres faible devant une certaine limitenba I'aide d’'un
algorithme itératif, la solution converge rapidem@@néralement lorsque le récepteur
effectue plus de quatre mesures simultanées, lati@ol converge au sens des

moindres carrés.

I1I-7/ Modeéle du filtre de KALMAN

Deux modeles fondamentaux sont modélisés parltte fle KALMAN : le
premier modele est le ‘modele dynamique’ qui perdeetécrire comment le vecteur
d’erreurs d’état varie avec le temps ; le deuxiénoeléle est le ‘modele de mesure ou
stochastique’ qui définit comment le vecteur d'dést relie aux mesures fournies par

le détecteur.

Le modéle dynamigueest décrit a I'instant par I'équation linéaire suivante :

kX Freok X + W (3-18)
Avec :
X = X(&) : le vecteur d’état de dimensionxm) a l'instant ¢
m : le nombre d’inconnues.

Fr.1x: la matrice de transition de dimensianx(m) du vecteur d'étaX, qui

décrit le changement de ce dernier entre les itsskah et k

La séquencéW,), appelée « bruit de I'état », est un bruit blarcddstribution

gaussienne de moyenne nulle et de matrice de earewvariance définit par :
EMW}] = Q (3-19)
Ou E est un opérateur de I'espérance mathématique.

L'état de ce systéme est observé par n megureZ(t) liées a I'étaiX, qui donné par

I’équation d’observation qui caractérise le modidemesure et qui donnée par :
k Z He X + & (3'20)

Ou:
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Z,: la mesure de dimensionXn) a l'instant ¢
Hy : la matrice de configuration de dimensiorx (n)

& un bruit blanc gaussien de moyenne nulle et dériceade variance-

covariance :

Rlel] = R (3-21)

[1I-7-1 / Algorithme de filtre de KALMAN

Soit X représente l'estime du vecteur d'éft a linstantt, , I'erreur de
I'estimation est I'erreur sur cet estime, c'estiediX = X, — X, , de matrice de

variance-covariance donnée comme Suit :
P, = E[dX.dX"] = E[(X, — X;)- (X, — X1)] (3-22)

Le filtre de KALMAN utilise le modéle dynamique po exécuter la
propagation du vecteur d'état estimé entre lesédifites mesures en utilisant la
matrice de transition de I'état et la matrice dearace-covariance de bruit de I'état.

Les propagations se font par équations suivantes :
X (=) = Fr_gp-Xpo1 (4) (3-23)
Pi(=) = F_1 - Pr—1(4+). Fi_q + Qg (3-24)

Pour cette étape, dite de prédication, le caleulvécteur d’état prévu et sa

précision dépend de l'information de l'instant gréant.

Ensuit, le filtre de KALMAN incorpore les mesuregiant elles sont disponible,
dans l'estimé de I'état, c’est ce qu'on appellemis a jour du vecteur d’état. Ce

dernier est mis a jour par I'équation suivante :
X (+) =X (5) + G [Z), — Hi. X (5] (3-25)

La quantitéZ, — H,. X, (—) est le résidu a posteriori, ou I'innovation, qut es

un bruit blanc non stationnaire de moyenne nulldeetariance
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Hy.P.(—=).HL + R, . La matriceG, est le gain de KALMAN donné par :
-1
Gy = Py(—).HL. [Hy. Pr (). HE + Ry | (3-26)

La matrice de variance-covariance peut étre direent dérivée des équations
(3-26,27 et 29) :

P.(-) =[I—-G,.H).Py.[I — Gi..H,]" + Gi.R,,. G, (3-27)
Et en utilisant la définition du gain de KALMAN¢gRQuation (3-25) devient :

Dans I'équation ci-dessus, la notation (-) est iatoa une variable pour signifier que
cette variable est estimée au temps de mesure guaria mesure ne soit incorporée,
tandis que la notation (+) est adjointe a une Wé&igpour signifier I'estimation au

temps de mesure immeédiatement apreés que la mastnmecerporée.

[11-7-2/ Le filtre de KALMAN applique au GPS :

La forme de I'équation d'état (2-26) caractérise systeme linéaire, par
conséquent on ne peut appliquer une résolutiortdige I'équation d’observation par
le filtre de KALMAN exposé, une solution proposéand ce cas est le filtre de
KALMAN étendu.

Le filtre de KALMAN étendu ‘EKF’ représente prodament I'approche la
plus commune et la plus populaire pour traiter wsteane non-linéaire. Son
fonctionnement consiste simplement a linéarises teumodele non-linéaire de sorte
que le filtre linéaire traditionnel de KALMAN puis£tre appliqué. L’EKF est devenu
une approche standard pour un certain nombre déapipins d’estimation non-
linéaire. Donc nous devons réaliser la méme praeéda linéarisation utilisée dans
les moindres carrés, puis on applique le filtre KIBLMAN sur les équations

résultantes.

Le filtrage de KALMAN s’établit a partir de I'éqtian d’état et I'équation

d’observation.

.
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[11-7-3 / Equation d’état :

Le vecteur d'état est choisi en fonction de lae$se de connaissance
gu’exigence I'utilisateur (position du récepteuitesse, erreur d’horloge,......).cette

finesse est dictée par I'application.

Le vecteur est soumis a des déplacements incaginaleatoires (du point de
vue traitement). Cependant ces perturbations songles (facteur de charge maximale
d’un avion, accélération maximale d’'un mobile erttegix mesures,...) et doivent étre
caractérisées statistiguement. Elles sont suppogdss a moyenne nulle et
temporellement indépendantes. De méme, la quakél'librloge récepteur se
traduisant en termes de décalage, de dérive ouuweds phase est connue et les

erreurs engendrées sont statistiquement quanéfiabl

Typiguement I'équation d’état du systeme s’écamslun repére cartésien :

Ax 1000][Ax

Ay _lo0100]|]|Ay ]
Az “10010|]|Az (3-29)
Atl,.; Lo0O1]lAL],

[11-7-4/ Equation d’observation :

Le role de I'équation d’observation est de lierviecteur d’état aux mesures
effectuées par le récepteur. Ce dernier mesursdado-distance et la pseudo-vitesse

Dopller qui le sépare de chaque satellite en patersu

Comme nous avons utilisé la linéarisation, I'égrad’observation n’est autre

gue celle donnée par (3-29) plus des perturbatiansées par les mesures.
Ap=H.AX+Q (3-30)

[11-7-5/ Evolution du filtrage :

Initialisation: Estimation de la positiogy et de la matrice de covariance. La
position du récepteur peut étre initialisée au reede la terre. Dans ce cas durant la
phase d'initialisation, le gain du filtre doit carge en six ou sept itérations. Cette

opération est réalisée en initialisant la matrieeedvariance a chaque fois.
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La matriceQ de covariance des perturbations est données usgdoir toute
pour un récepteur ou pour un type d’applicationcitvre 'ensemble des possibles du

récepteur et de ses caractéristiques techniques.

La matriceR de covariance des erreurs, évolues en fonction étss de

poursuite du récepteur.

De plus, l'utilisation dispose d’'une estimation ldeprécision de position des
satellites et des retards de propagation atmosplexi Les erreurs sont indépendantes

entre les différentes lignes de visée.

La matrice d’observatioll évolue avec la configuration satellites récepteurs
Elle indique quelle quantité d’'information telle soee de distance ou de vitesse

apporte a telle composante du vecteur d’état digsyes

.
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Développemdes méthodes MLS et FK.

Dans notre cason a :

On considere le systeme de navigation en 3D coéngles 5 émetteurs (5

satellites) on les considére comme étant fixes,neeron a démontré dans ™2

chapitre (position des satellites dans I'espacé)nddre récepteur un avion dans

I'espace a des coordonnées (X, Y, z) .la figureasue illustre le phénomeéne .
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Figure Il -4 : positionnement d’un récepteur par satellites.

Les distances sont calculées par le récepteudétmrminant le délai entre le

signal du récepteur et le signal de I'émetteur. dragtteurs sont tous synchronisés.
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Les distances mesurées sont présentées comme Ssuit :

rD1 = ||M—E'1)|| + CAt + 61
D, = ||ME;|| + c4t + e,
< D3 = ||M—E'3)|| + CAt + 63

(3-31)
\D,, = ||ME,|| + c4t + e,
D’ou
« At est le biais d’horloge entre I'émetteur et leeeur
* e,6 ... e, sont les erreurs des distances mesurées.
on note :
[||ME b(t)]
x(t) ” 1” + ( )
y(t) IME,|| + b(t)
X(t)= 2() eth(X(t)= _ , b(t)=c4t(t) (3-31)
b(t .
© I7E | + bo)

[11-8/ explication des méthodes de résolution de sition :

[11-8-1/ explication de la résolution de la positim par la méthode des

moindres carrées:

a) On ne suppose gu'une estimation de la positiom leais d'horloge du récepteur
Xo (©) = [£o(1) + 9o () + 2,(t)]” est disponible. On notedX(t)=X(t)-X, (t).
I'expression du systéme des équations composéeesiaes linéarisées autour

de X,(t). En fonction dedX(t) et de la matricél= Z—z()?o)

b) proposer un algorithme itératif pour résoudre daiton

C) supposons que l'erreu, &, e3,.....6, sont des erreurs aléatoires indépendantes
chaque erreur; @st gaussienne centré. déterminons le biais\&rlance de la
position estimée en fonction de H

d) On notesy, , la variance de norme d'erreur de la position dbespace.

oy, €xprimée en fonction de la position des émetteide e,
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e)

f)

9)

b)

mettre en application I'algorithme de solution dsifpion et calculer I'écart type
moyen et de I'erreur d'estimation de la position.

analyser l'erreur d'estimation de la position emcfion du temps dans les cas
suivants :la trajectoire diagonale, trajectoire le long ded' de x, trajectoire.
Elliptique, en vérifient I'impact de la puissance lofuit de mesure sur l'erreur
d'estimation de position.

comparer l'exécution de [l'algorithme des moindremrés pondérée a

I'algorithme des moindres carrés classique.

[11-8-2/ explication de la résolution de la positbn a l'aide d'un

filtre continué discret de Kalman:

On modélise le mouvement de I'avion comme une neaabd@atoire, on suppose
gue sa vitesse est un bruit blanc d’écart type sygt€a supposition faite pour
les axes X, Y, Z et le biais d’horloge.

exprimant I'équation d'observation de ce systemmus ne supposons que les erreurs
€1, ©,.eun.n. & sont des erreurs aléatoires, et I'errguest un bruit blanc gaussien
centré avec l'écart type donnent I'expressioradedtrice R de covariance de bruit de

mesure.
Donnant I'expression de la matrice de positicbe:Z—z()?<k+1|k)).

mettre en application ce filtre kalman
analyser la convergence du filtre en fonction ddews initiales
analyser I'écart type et le moyen (observé ety)rée I'erreur d'estimation d'état dans
les cas suivants en fonction des valeurs de déshatbsées dans la matrice Q :
» trajectoire diagonale
» trajectoire le long de I'axe de x
» trajectoire elliptique

s
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[11-9/ travaille cherché :

[11-9-1/ détermination des équations:

On reprend les notations le I'énoncé. Les distarmesfonction des
cordonnées de l'avion s’écrivent :
IME;|l = /(x — x)? + (y — ¥) + (2 — 2,)* (3-32)

D’ou

||ME;|| : la distance entre I'émetteur et le récepteur.

X, Y, Z :les cordonnées de récepteur.

Xi, Vi, Z : les cordonnées de satellite.

i=1 :N et N=5 (nombre de satellite )

le systéme donné contient quatre inconnus X, y,lzd®nc au moins quatre équations
seront nécessaire a la détermination de mobile.

[11-9-2/ résolution de la position par la méthode des moinds carrées

a) on peut écrire précédent sous la forme :

Y (t)=h(X(t)+ B (3-33)
req ()7
e, (1)

AvecE(t) = | €3 ®© 3-%4)
e, (D))

E(t) : vecteur des erreurs de distance
La méthode des moindres carrées nécessite unreyditgtaire et la fonction h
n'est pas linéaire. On linéarise donc le systétmmuaud'une estimatioX,(t) .

Supposée connue en le développant au premier &@dneotant :

X(t) =AX(t) +Xo(t) (3-35)

Ona:
H(X(®)=h(Xo () +5-(Xo () AX() (3-36)

Avec :
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oh < B
o R ()=

Xo—x1 Xo—x1 Z29—21
V®o—x1)*+Fo-y1)%+(@0—-x1)* @o—x1)*+Bo-y1)2+(Z0—x1)> VEo—x1)*+Fo—y1)%+(20—x1)*

Xo—xn Xo—Xn 20—2zp
LV ®o—x1)*+Fo-y1)2+@0—x1)> v ®o—x1)+Fo—y1)2+(Z0—x1)> V (Ro—x1)*+Fo—y1)%+(20—x1)?

(3-36)
Qu’on notera H par la suite
b) en notant :
4Y =Y(1) - h&,o (1) (3-36)

On en déduit un algorithme itératif de résolutienla position a t :
X, étant connus,
On fait :
Tat que :||4Y|| > 3cov(E)
Faire
{
Calcul de AY = Y(t) — h Ko (1))
Calcul de AX = [H'H]*H'AY
Calcul de Xy = Xo + AX

J

Cet algorithme consiste en l'utilisation de la no&th des moindres carrées
« cov(E) » désigne la moyenne des variances desarsrde position. On devrait aussi
obtenir, avec un bruit gaussien, un écart de 1%apgoort a la valeur réelle.

Pour l'algorithme des moindres carrées pondérad, Isecalcul de AX serai

modifié : il faudrait faire
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Tat que :|[AY]|| > 3cov(E)
Faire
Calcul de AY = Y(t) — h Ko (1))
Calcul de AX = [H'R* H]'"H'R 4y
Calcul deio = Xo + AX

J

Avec R = cov(E) (matrice de covariance de E)

c) calcul du biais et de variance

Ona:
X=X,+ AX
Donc
X)CE(X, )+ E(AX)=X,+ E(AX)
Et

E(4X)= AX
Si E centré, d'ou
E(X)=X, + 4AX=X
L’estimateur est non biaisé
D’apres les résulta sur la technique de moindregesa
C&)Ecov(X, + AX)=coviaX)
Cov®)=[HH] "H'RH[H H]*

(3-37)

(3-38)

(3-39)

(3-40)
(3-41)

Si on considére maintenant I'estimateur des mosdagrées pondérés, on a :

AX = [H'RT H]'"H'R4Y

(3-42)

Linéaire enAY donc biais et on obtient d’aprés le résultat Bestimateur des

moindres carrées ponderes
Cov(X)=[H'R'H]*

N
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Les deux estimateurs sont donc de biais nul et ontr@ que la seconde matrice de
covariance est toujours inferieure a la premiere gans de la forme quadratique
associée).
e) Implantation de l'algorithme
On compléte le programme donné en rajoutant dansldex cas (technique MC et
MCP) :
* Pour x,y, z, et b le calcul de la moyenne (en pleisalcul de variation de la
variance, déja fait) su les courbes respectiveRREJR ESTIMATION X »,
« ERREUR ESTIMATION Y », « ERREUR ESTIMATION Z », ERREUR
ESTIMATION b ».
Remarque : le bruit généré sur I'erreur de mesure de posisienutilisé pour les

deux technique et on pourra ainsi les comparertpetiement.

[11-9-3 résolution de la position par filtrage de Kalman étendu discret;

a) Equation d’état :

On modélise le mouvement de l'avion camune marche aléatoire, on
suppose que sa vitesse est un bruit blanc d’égaetriotés,. La supposition faite
pour les axes X, Y, Z et le biais d’horloge. Le teer adéquat pour ce processus

est:
X= (3-43)

Cet état est caractéristique d’'un processus comtoservé a des instants discrets de
période T. NotonsX (t) = w,,.(t) ouw,,(t) est un bruit blanc de puissangg, >
t+dt t+dt
Jo x(wydu = [ wyx(u)du (3-44)
On en déduit :

w, = x(t + dt) — x(t) = ft”dt

wyx(w)du (3-45)
E[wx(D)] = 0;

&
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Calculonsvar (wy(t)):

Nawvx (1) = E[w?,(0)] )

+ [ ftt+dt W, (u) du ftt+dt W, (V) dv]
d d i
:ftH t ftt+ t E[Wv,x(u)wv,x(v)] dudv > (3-46)

_ ftt+dt ftt+dt 0',2(8 (u — v)dudv

v, 2dt J
Ou dt est la période d’échantillonnagésT,
On a :Xg41 = FXk + W (équation d’état) avec :

1000
0100
0010
0001

<

; Wi = (3-47)

SSS=

La matrice de covariance Q est de la forme :

6%,. 000
0 02,, 00

T(:) 0 o2 0‘ (3-48)
000 o2,

b) Modele de mesure :

Ona:
Y, = h(X,) + Vk (3)49

Etant donné les bruits de mesure donnés dans fewesigma, on en déduit la matrice
R tel que:
R[i][j]=0 pour i #j
RIi][i]=(sigmali])?

c) Implantation du filtre :
On rappelle les 5 équations d’'implantation dudiltie kalman étendu :
Xie+1=Fe X/
Ek+1/k = FkEk/kat = Qk
Ki+1 = ExrjHirr * (Hier EsryicHier + Rir) ™

Xis1/k+1= Xkr1/k T Kiev1 Vierr — M Xiev1/x))

)
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Evi1/k417Exs1/k — Kkv1Hyir1Exs1/k

ah
OuH=, (Xier1/10)-

Conclusion de chapitre:

Ce chapitre est basé sur le développement desi@mgipar la méthode de filtre
de kalman et les moindres carrés, afin de les @pgiipour les simulation et résultats

dans le dernier chapitre.

&
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IV-1/ Introduction :

N

MATLAB est un logiciel de calcul matriciel, a symt&a simple. Avec ses
fonctions spécialisées, MATLAB peut étre aussi abdr® comme un langage de
programmation adapté pour les problemes sciendigMATLAB est un interpréteur:
les instructions sont interprétées et executéew ljgar ligne. MATLAB fonctionne
dans plusieurs environnements tels que X-Windowaddivs, Macintosh.

Il existe deux modes de fonctionnement:

1. mode interactif: MATLAB exécute les instructioas fur et & mesure qu'elles
sont données par l'usager.

2. mode exécutif: MATLAB exécute ligne par ligne ‘ichier M" (programme
en langage MATLAB).

» Pourquoi le matlab ?
On a choisit ce langage de programmation pouraisems suivantes :

- Un outil trés utilisé dans les universités.

- Le faible temps nécessaire pour I'écriture d’'vogpamme.

- L’association du calcul et de la visualisationgee permet de tester au fur et a
mesure ses modifications.

-La possibilité d’incorporer directement les figsigans un traitement de texte
Word.

Ce logiciel permet encore, de maniére interactive :

- De faire des calculs matriciel ;

- D’analyser les données ;

- De visualiser les résultats en 2D et 3D.

Dans ce chapitre on va présenter les résuleata poursuite de notre trajectoire et
faire une comparaison entre les trajectoires @ggll les trajectoires calculées et

trajectoires estimées.
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V-2 / calcule de la position de satellite

Avant d’effectuer la poursuite, le récepteur déiae les satellites en visibilité

et calcule leurs positions ; comme on a vu dag€"lechapitre.

utilisateur

Figure IV-1 : Les satellites utilisés

Aprés avoir déterminer les positions des sate]litdes pseudos distances, on peut
maintenant calculer la position de l'utilisateur pursuivre sa trajectoire par la
méthode du filtre de KALMAN et la méthode des moegicarrés.

=
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IV-2 / Analyse des erreurs d’estimation au cours diiemps:

A) Estimation par la méthode MC :

A-1) Cas de la trajectoire rectiligne diagoale :

=) Figure 2
Wiew Insert Tools Deskitop wWindow Help

150 200 350 400 450 s00

=) Figure 3

File Edit ‘iew Insert Tools Desktop  ‘wWindow Help
Dedae kBRame & 08| 8O

T 0.410

a0 100 150 200 y 3 350 400 450 s00

Tern

Figure IV-3 : erreur estimation Y




Chapitre IV

résultats et simulation.

<} Figure 4
File Edit View Insert Tools Desktop wWindow Help

DEeEd&E h BRadms € 08 5O

100
a0

B0

350 400
Figure IV -4 : erreur estimation Z

) Figure 5
File Edit WYiew Insert Tools Desktop ‘Window Help

DedES AL 08|80

50 100 180 200 3 400
Ter

Figure IV-5: erreur estimation B
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=) Figure 1
File Edit WYiew Insert Tools Desktop Window Help

0B =3

Figure IV -6 : Comparaison entre la trajectoire vraie et est

A-2) cas d’'une trajectoire elliptique :

Fil= Edit Wiew Insert Tools Desktop  Wwindow Help

DedES EARQAME |(E 0B = O

a0 100 150 200 0 3500 400 450

Figure IV-7: erreur estimation X
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2) estimation par les moindres carrés pondérés

2-A) cas d’'une trajectoire diagonale rectiligne

-J Figure 2
File Edit ‘iew Insert Tools Deskiop ‘Window Help

Ded&g »Radms | €| 08| =8O

50 100 150 20 2 300 350 400 450

Yiews Insert Tools Deskbop  Window Help
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Figure IV-13: erreur estimation Y
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'-J Figure 4
File Edit View Insert Tools Desktop ‘Window Help
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150 200 350 400 450

=} Figure 5
File Edit Wiew Insert Tools Desktop ‘Window Help
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Figure IV-15: erreur estimation B
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=) Figure 1
File Edit Miew Insert Tools Desktop Window Help
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Figure IV-16 : comparaison entre la trajectoire vraie et esimé

2-B)_cas d’'une trajectoire elliptique :

<} Figure 2
File Edit Wiew Insert Tools Desktop ‘Window Help
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Figure IV-17: erreur estimation X
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=) Figure 3
File Edit “iew Insert Tools Deskkop Window Help
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Figure IV-18: erreur estimation Y
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Figure IV-1S : erreur estimation Z
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-) Figure 5
File Edit WYiew Insert Tools Desktop Window Help
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Figure IV-21: comparaison entre la trajectoire vraie et egimé
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3)_Estimation par le filtre de kalman :

3-A) cas d’'une trajectoire rectiligne diagonale

<P Figure: 2
File Edit Wiew Insert Tools Deskbop ‘Window Help

bDEds & Ra0® w0 =0
' STD-¥=4.4513)
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) Figure 3
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Figure IV-23: erreur estimation Y
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<) Figure 4
File Edit “iew Insert Tools Desktop ‘Window Help
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<) Figure 5
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Figure IV -25: erreur estimation B
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<} Figure 1
File Edit Wiew Insert Tools Deskiop wwindow Help
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Figure IV -26€ : comparaison entre la trajectoire vraie et estimé

3-A)_cas d’'une trajectoire elliptique:

=) Figure 2
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Figure IV -27 : erreur estimation X




Chapitre IV

résultats et simulation.

=) Figure 3
File Edit Wiew Insert Tools Desktop window  Help
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Figure IV -28 : erreur estimation Y
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Figure IV -2€ : erreur estimation Z
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File Edit ‘Wew Insert Tools Deskiop window Help
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Figure IV-31: comparaison entre la trajectoire vraie et estimé
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Aprés avoir les simulations de chaque méthode, tevaamt, on va comparer ente

eux, pour ce on a fait un petit programme avecfiguee qui fait la comparaison.

Pour une trajectoire rectiligne :

- Figure 1
File Edit Wisw Inserk Tools Desktop Windows Help

D d&S| k| *e @ | | 0B 8 =

Falman

alman

Pour un trajectoire elliptique :

=gk Figure 1
File Edik Wien Inserk Tools Deskiop windows Help

O = =l = | b | & = S = O E | = =1

- Influence du bruit de mesure
On se place dans deus cas de la trajectoire gadililiagonale et on fait varier le

bruit mesure. On prend trois cas déférents :

- Ecart type égaux a (1,3, 6, 10, 12).
- Ecart type égaux a (2, 5, 8, 12, 14).

=
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- Ecart type égaux a (1,2, 3, 4, 5).

On mesure :
Erreur de distance
Moindres carrées Moindres carrées P
Moyenne Variance moyenne variance
Cas 1 1,3,6, 10,12 4,98 36,36 4,66 30,95
Cas 2 2,5,8,12, 14| 6,59 60,17 6,15 53,53
Cas 3 1,2,3,4,5 | 2,37 7,66 2,27 7,04

On vérifie que pour les deux algorithmes, la varéade I'erreur de distance

Tableau IV-1: erreur de distance par rapport au |

Augmente lorsque la puissance du bruit augmente.

V-3 comparaison des moindres carrés et moindres og&es pondérés

Remarque: le bruit généré pour I'erreur de mesure de pasiest utilisé pour les

deux techniques et on pourra ainsi les comparectpetlement.

Klman
Type de trajectoire Position initiale Moyenne variace
Xo(0, 0, 0,0) 2.96 1.87
Diagonale rectiligne Xo(300, 300, 300,0) 3 .58 102.25
Xo(0, 0, 0,0) 2.87 11.89
Rectiligne selon x, y et sont | X(300, 300, 300,0) 3.69 100.14
constant
Xo(0, 0, 0,0) 10.79 166.5
elliptique Xo(300, 300, 300,0) 10.17 133.3
moyenne 5.66166667 | 85.9916667

|



Chapitre IV résultats et simulation.

Moindres carrées

Type de trajectoire Position initiale Moyenne Variance

Xo(0, 0, 0,0) 5.1 37.86

Diagonale rectiligne Xo(300, 300, 300,0) 4.75 33.35

Xo(0, 0, 0,0) 4.88 33.89

Rectiligne selon x, y et sont| X,(300, 300, 300,0) 5.03 36.32

constant

Xo(0, 0, 0,0) 4.99 34.85

elliptique Xo(300, 300, 300,0) 5 36.97
moyenne 4.95916667 35.97

Tableau IV-2 : comparaison des moindres carrés et filtre de Kalman

Chacune des trois technigue précédentes diversaaemet inconvénient :

>

La technique des moindres carrés ne nécessite awtmmeée sur les bruits,
contrairement au filtre de Kalman et au moindresésapondérés.

Le nombre de calculs effectués pour I'approximapeut étre important dans
le cas des moindres carrés (pondérés ou pas)stguodi le filtre de Kalman

peut étre utilisé en temps réel.

Le filtre de Kalman nécessite un modéle de phénemodservé qui peut parfois
etre difficile a établir, mais dans le cadre deeample on a vu que méme un
modele imparfait (par exemple marche aléatoirevpiwdonner des tres bons
résultas.

On peut théoriguement augmenter la précision (dansoucle), mais cette

précision est toujours limitée par la variance ‘@stimateur, qui admet une
bonne inférieur fixée par les variances des brdiésmesure et cela peut
nécessiter, induire un nombre considérable de lcalcu

Le filtre de Kalman peut, s’il est mal initialiseinduire des erreurs

considérables sur les premiers points.




Chapitre IV résultats et simulation.

Conclusion de chapitre:

En conclusion, le filtre de Kalman est nettemehispperformant que les
moindres carrées (pondérés et non), malgré segjupeeldéfauts (nécessite d'une
bonne initialisation ou d'un certain temps pouradiger la cible, avec risque de
divergence), d'ou son application dans de nombaamaines tels que le GPS ou le

radar (nécessite d’'une poursuite en temps réel).

=



Chapitre 1 : Systemes de navigation pailgate

I-1/ Introduction

La navigation est le processus qui conduit unegmers au cours de sa circulation
entre deux points, et la connaissance de laipositun moment donné. Cette nécessitée
découle de l'esprit de découverte et d'exploragioe chaque étre humain peut connaitre
sa position dans n'importe quel endroit. Dans capitre on va essayer de présenter le
systéeme de navigation par satellite qui est trgsomant dans toutes les navigations et
surtout dans l'aérienne.

[-2/ Principe d’'un systéme de navigation par satdte :

Le principe d'un systeme de navigation par saslla couverture permanente et
mondiale est simple. L'utilisateur recoit des sigx d'un certain nombre de satellites dont
la position est connue avec une grande précises,cbompare et en déduit sa position
géographique. Dans les systemes américains GP®al@Rmsitioning System) et russe
Glonass, comme bientot dans le systeme europédedzak principe simple est basé sur
la maniére suivante :

Chaque satellite émet en permanence un signal emapr une information sur sa
Position, et sur I'heure précise de I'émission.

L'utilisateur équipé d'un récepteur (parfois appetérminal ») recoit ces signaux,
en déduisant les distances séparant des sat@éiesine simple mesure du temps de
propagation, et par un calcul mathématique relates® aisé, qui S'apparente a la
trilatération, en déduisant sa position avec ugeipion meilleure que dix metres.

Ce principe de navigation présente l'immense agantdest que l'utilisateur n'a pas
besoin d'émettre un signal : l'utilisation est dimés discrete (I'opérateur du systeme ne
sait pas qui l'utilise, ni méme combien il y a tisdteurs) et le systeme n'est pas saturable
puisqu'il ne fonctionne que dans le sens satelitBésateur et que ce dernier se contente
de recevoir les sighaux. Au passage, on remarquerae principe de détermination de la
position fournit aussi un remarquable service daribution du temps puisque chaque
terminal recoit des signaux synchronisés entreaau@c un trés haut niveau de précision
(quelques dizaines de nanosecondes). Cette castqgiér est a l'origine de trés
nombreuses applications, pour les terminaux mostésdes mobiles, les positions
successives du terminal permettent d'en déduinéeriaent la vitesse et la direction du

déplacement. Le systeme de navigation fournit damcservice de détermination de la

u
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position, de la vitesse et du temps (service PVT).

Bien entendu, pour que ce principe s'applique parsur le globe et sans
interruption de service, il faut qu'un nombre s&#fit de satellites soit en orbite, bien
répartis tout autour de la planete, de maniére quel que soit I'endroit ou est situé
l'utilisateur, il recois les signaux d'un nombré#isant de satellites pour que le calcul de la
position soit possible. Pour satisfaire cette domdi il y a plusieurs solutions mais la plus
élégante et la plus efficace consiste a mettrdage pine constellation de vingt-quatre a trente
satellites placés sur des orbites circulaires atdré de 20 000 km d'altitude, placés par
groupe de huit a dix sur trois plans inclinés dianins cinquante degrés par rapport a
I'équateur et décalés entre eux de 120 degrés. eetecconfiguration, un utilisateur, quelle
gue soit sa position sur la Terre, ‘voit’ en perer@re au moins quatre satellites, ce qui est
suffisant pour permettre la détermination de latjpss C'est la solution qui a été retenue
pour les systémes GPS, Glonass et Galileo, systgoiesront présenté dans ce qui suit
ainsi que le systeme EGNOS.

[-3 / Evolution de la navigation par satellite:

Une approche éclairante pour délimiter I'évolutils systemes de navigation par
satellite est Iimpact de cette évolution dans demaines clés de la vie humaine:
I'histoire, la politique, sociale, et I'économieett@ approche est suivie d'analyser. On
donnera ci-apres, les étapes de la navigation pé#lli’e développement.: GPS,
GLONASS, et GALILEO.

[-3-1/ Fondations De Navigation:

Les systémes de navigation courants de généraB&s (et GLONASS) et leur
développement (GALILEO) déterminent la positiontitisateur par heure d'arrivée
(TOA). En général, ce genre de technique est basda mesure du chronométré de
l'intervalle, utilisé par un signal transmis par@émetteur (satellite, radio balise) recu par
un récepteur a un endroit donne.

Le TOA est défini par (1.1) :

[ TOA = instant de temps d'arrivée - instant de péride de transmissior] (I-1)

Si le récepteur sait la vitesse du signal, il pééterminer la distance de I'émetteur
simplement en multipliant le TOA avec la vitessesiiynal. Dans le cas de la navigation

par satellite, les signaux électromagnétiques, ggeant a la vitesse de la lumiere

-
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(approximativement 3 x f0m/s) donc, I'équation fondamentale de la naidgat

satellite est

[ Temps d'arrivée xvitesse de la lumiéere = la distarc (1-2)

Dans (1.2) c'est clair que le calcul de la vraiéofgétrique) distance entre le
satellite et le récepteur, peut étre obtenu seuledédravers la mesure du TOA vrai qui
est obtenu a partir de I'équation (1.1), avec woenaissance précise de linstant du
temps d'arrivé et linstant du temps de transmissio signal. Ce temps, peut étre
déterminer directement a travers la lecture deldge du récepteur.il est transmis avec
un signal qui est nommé message de navigationorlbge du satellite et I'horloge du
récepteur doivent étre synchronisés a la mémeléahekemps.

Une fois que le récepteur a un nombre suffisanvaleurs de la distance de
satellites avec des positions connus, il peut éal@a position.

Le récepteur est capable de déterminer la poditiosatellite pour chaque mesure
de la distance. Pour cela, chaque signal de layaaon contient un message qui inclut les
parametres orbitaux du satellite (éphéméride dell#éa} et permet donc au récepteur
d’évaluer la position du satellite en temps réel.

Des parametres orbitaux sont mis a jour par lereed# commande principal, une
fois ou deux fois par jour, puis transmis aux $iéésl mais on prévoit d’augmenter le
taux de téléechargement de ces parametres poundageun niveau d'exactitude mieux
que 10 cm. Actuellement, les établissements tedslggervice international de GPS pour
la géodynamique (IGS) peuvent fournir des donnéésiges d'éphémeres aux utilisateurs
avec une exactitude atteignant méme 1 cm.

La détermination d'une position a besoin du chondsysteme de méme
cordonnée de référence, ou les satellites et &ptéar peuvent étre représentes.

En outre, l'utilisation d'un systeme unique de tempur I'horloge du satellite et
I'horloge du récepteur est nécessaire pour satsfl synchronisation entre eux. Que les
considérations suivantes :

Une référence de tem@PS system timexiste. Cette référence de temps sert de
base aux opérations du systéme entier composégiaest spatial (satellites) et de
segment sol (des centres de commande et deseaaceptutilisateur). Les satellites GPS
et GLONASS utilisent des horloges atomiques, cuntsprécises d'ordre de nono

seconde; cependant, la taille, les masse/poides cetit d'horloges atomiques rendent leur

-
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utilisation prohibitive pour le récepteur d'utilteur. Par conséquent, un décalage entre le
moment mesuré au satellite et aux horloges de t@aepst inévitable. Ce qui induit une
erreur conséquente dans la mesure.

La mesure est corrompue par d'autres facteussva@ir, les valeurs incorrectes
du signal d'éphémeéres, ionosphérique, tropospleriguit de récepteur, et par trajets
multiples.

Toutes ces raisons font la mesure de distaaasincider avec la distance
géométrique vraie entre le satellite et tepéeur. Cette distance est appebseudo
distance

La technique adoptée dans les systemes de navigaittellites esh sens unique.
Elle a 'avantage de servir simultanément un nomitlirmité d'utilisateurs sans exiger
n'importe quelle transmission de leurs réceptecirsi-(l., les récepteurs sont passifs et
non en activité).

I-4/ Systémes de coordonnés

Les équations des satellites de navigation pdldtem formulées seulement apres
avoir établir un systeme de méme coordonnée deeréfé valide pour les satellites et le
récepteur. Généralement, les satellites et le téaepont caractérisés par des vecteurs de
position et de vitesse dans un systeme de mémdaunés cartésien.

Avant de donner une vue d'ensemble des systemesémee coordonnés de
référence adoptés dans la navigation par satajlitelques explications sont obligatoires.

Dans les applications GPS, la position d'un poarisdun systeme de coordonnée

peut étre représentée dans la figure (1.1):
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Tangente plan a la surface de l'ellipsoide a P*

Figure I-1 : Coordonnées Cartésiennes et ellipsoide ou géoassiqu

» Coordonnées Cartésiennes (X, Y, 2);
» Coordonnées ellipsoide,(®, h) ou géodésiques (aussi appelé géographique) : est
la latitude, la longitude, et le h est la hautgudessus de la surface de la Terre.
Le GPS emploie trois systemes de coordonnée pé&oondre a trois demandes,
différentes: la détermination du 'orbite du sate]lqui exige un systeme de coordonnée
inertiel, I'évaluation des coordonnées de la pmsitiu récepteur dans lesquelles sont

exécutées mieux sur une Terre centrée, et unefitez(ECEF).
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I-4-1/ Terre centrée inertiel (ECI) :

Le repere terre centré inertiel (ECI), est souwitisé pour prédire la position des
satellites qui gravitent autour de la terre. Lasaai est: I'ECI est fixe par rapport a
I'espace ('axe « x » est dirigé vers une étaltedar conséquent inertiel. ECI est souvent
définie comme un systéme de coordonnée Cartésinia position (coordonnées) est
donnée comme la distance de l'origine le long s &xes orthogonaux.

Le XY-plan correspond a un plan équatorial; le Xé&-ast dirigé du centre de la
terre vers une direction particuliere relatif ssfieére céleste, d'ou le Z-axe est normal au
XY-plan dans la direction du Pdle Nord.

Cependant, les irrégularités du mouvement derta tpii consiste en une variation
lente dans l'orientation di a I'hochement et pr&ioes ne rendent pas le systéeme ECI
vraiment inertiel, parce que le X-axe est fixe f@oport au mouvement de la terre, alors
que les mouvements du Z-axe suivent le mouvemeptaduéquatorial d0 au mouvement
de la terre.

Pour cette raison, le J2000 ECI a défini le chiiorientation des axes relatif a
I'orientation du plan équatorial & un instantigatier dans le temps: Le ler janvier 2000,
a 12:00:00.00 UTC (USNO) représente le temps uselale coordonné et USNO pour
les Observatoire Naval (USA). Par conséquent, fimitién du J2000 ECI est représentée

dans la figue (1,2)

N
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Direction du p6le Nord

Centre de masse de la
terre

Plan XY

Direction de I'équinoxe
printanier

Figue I-2 : coordonnées du systeme ECI.

Origine: Centre de masse de la terre;

X-axe La direction de I'équinoxe printanier au ler jan2000, a 12:00:00.00 UTC
(USNO);

Z-axe axe rotatoire dans la direction du Péle Nord awujdnvier 2000, a 12:00:00.00
UTC (USNO);

Y-axe Complete un droitier, ECI, systéme de la cooréenorthogonal.

Une fois défini dans ce chemin, les ECI coordontesistéme peut étre regardé comme
inertiel.

=
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I-4-2/ Le systeme de coordonné ECEF (Earth CentreHarth Fixed) :

La description d'une position du récaptdans un systeme de coordonnée ECI
n'‘est pas convenable; par conséquent, I'usagesyiiidime de coordonnée qui tourne avec
la terre a été introduit et a été indiqué commeeFeentrée Terre-fixe (ECEF) coordonné
le systeme: ce n'est pas inertiel et peut étresé@fdour définir la place a trois dimensions
dans les coordonnées Cartésiennes qui peuverttatsformées alors facilement dans la
latitude, longitude et hauteur.

Dans le systeme de coordonnée ECERifar est le centre de masse de la terre
et le plan XY correspond avec le plan équatorialadéerre aussi bien que pour I'ECI
Cependant, la définition des axes est différengei@ 1,3)

Direction du Pdle Nord géographique

Centrede masse de Ter

Méridien principal
Direction de 90°
longitude E

Plan équatorial

X

Direction de longitude du 0°

Figure I-3 : Systéeme de coordonné ECEF.
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X-axe la direction de la ligne orientée de l'origines/éintersection du plan définit par le
méridien principal et le plan équatorial (i.e.dieection de longitude du 0°).

Z-axe la direction qui pointe de l'origine vers le Pdlerd géographique (le point ou les
méridiens se rencontrent dans I'hnémisphére du .nord)

Y-axe compléte un le triedre direct, terre centréeystesne de coordonnée orthogonal (il
pointe a 90° longitude Est).

Les ECEF sont des coordonnés Cartésiens, alorteguécepteurs GPS affichent
leur propre position en latitude, longitude et leautqui fait référence a un modéle
physique de la Terre.

I-4-3/ Systéme géodésique Mondial. 1984 (WGS-84)

Ce systéme a été mis au point par le départeneetd défense des Etats-Unis a

partir d'observation Doppler sur des satellites. d&gdinition est aussi basée sur des
constantes fondamentales, un développement du cearmarmoniques sphériques, ...etc
C’est ce systeme qui est utilisé pour exprimerdpsémérides rediffusées du GPS. Le
WGS84 est une norme qui définit la forme de laetaat le référentiel terrestre. Cette
norme est compatible avec la norme de I'lERS a swdm 0,1 m. la terre est modélisée
par un ellipsoide de révolution autour de Z :
» De centre O, centre de masse de la terre
* De demi grand axe a= 6378137.0 m
» D’aplatissement de la terre f=(a-b)/a=1/298.2573335
La définition des points de la terre en termesaiwitude, latitude, se référe donc a cet
ellipsoide : ce sont les coordonnées géodésiquesschordonnées cartésiennes (X,Y, Z)
sont liées aux coordonnées géodésiqueydl he) par les relations
X=(N+ hg) cos¥:cosA:
Y=(N+ hg) cos¥£SinAe
Z=[N(1-e?)+ k] sinAeg

Avec :

e2 = (a2-b2/a?)N = aV (1-e2sind)
Ces équations, on va les démontrer dans le deuwdbaystre.
Noter que la transformation inverse n’est pasdfeviet nécessite une méthode itérative

pour déterminerglet he

.
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b
»

M(A, ¢, h)

équateur

Figure I-4 : coordonnées du systéeme WGS-84.

Tous les récepteurs GPS fournissent des coordoroaéssiennes (X,Y,Z) ou
géographiquesk( ¢, h) WGS-84, et des coordonnées planes UTM

[-5/ Formulation de I'équation d’observation :

Le positionnement en utilisant un récepteur GPBase sur I'idée de triangulation,
c.a.d, a partir de la connaissance des positionsoi satellites et la distance qui les
séparent du récepteur, on peut en déduire les aoonégds de ce dernier. Ce principe est
détaillé dans ce qui suit :

[-5-1/ principe de triangulation :

Le principe du positionnement GPS est tres procherihcipe de triangulation. La
détermination d'un lieu géographique est baséd'intersection de trois sphéres dans
I'espace. Chaque sphére est définie par son centrespondant a la position d'un
satellite, et par son rayon qui est la distanceeel@ centre et le récepteur GPS de

l'utilisateur. On peut décomposer ce principe étepes :




Chapitre | : Systemes de navigation pailgate

= 1% gtape :
Supposons pour commencer que nous connaissonstdamck séparant un satellite

d’'un récepteur GPS. Sachant que le satellite apos#ion X précise et définie dans
un espace a trois(03) dimensions, 'ensemble digsppossibles ou pourrait se situer

I'utilisateur du GPS est la sphere de centre lellgatet de rayon la distance connu.

Figure 1-5 : Positionnement du récepteur GPS avec un satellit

. 2éme

étape :
En faisant intervenir un 2eéme satellite qui condaitdistance le séparant du

récepteur, on obtient pour ensemble des pointsilpgess un cercle, issu de

I'intersection des 2 sphéres.

Figure I-6 : Positionnement du récepteur GPS avec deux igagell

E
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. 3éme

Le raisoer:ﬁg(ranént est identique avec & 3atellite : on obtient alors deux (02) points
possibles. Dans notre contexte, I'utilisateur njgss un astronaute flottant dans I'espace,
donc il se trouve sur la surface terrestre, cosaaiscette donnée on peut déduire sa
position exacte en éliminant le point donnant wultat incohérent. Donc : en théorie 3
satellites suffisent pour connaitre la positionad&al’un point sur la terre pourtant, nous

verrons qu’en pratique il faut 4 satellites.

Figure I-7 : Positionnement du récepteur GPS avec troislisesel

La synchronisation entre le temps du systeme G&Shdrloges du satellite, et
horloges du récepteur sont prises en considératidonsidérez la configuration
représentée dans les figures suivante, ou le vestest pour le message de la navigation
qui inclut I'éphéméride du satellite, r est le eectde la distance évalué en multipliant le
TOA et la vitesse de la lumiére, et u est le vaciieconnu devant étre déterminé. Ce qui
suit est connu sous le nom du systeme de coordoBf#gF, en supposant que les

coordonnées du satellite sont disponibles danercest.

Xl
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Figure I-8 : Configuration de l'utilisateur-satellite.

r=ld =14

S'il y avait la synchronisation entrenps de systéeme GPS, horloge du satellite et
horloge du récepteur, le TOA a mesuré au récegtait €gal a l'intervalle du temps vrai
pris par le signal de la navigation pour propagersdtellite au récepteur. Cependant, il
n'y a pas synchronisation et ce qui est mesurdepacepteur est un intervalle du temps
qui contient la compensation entre temps de syste8 et horloge du satellite et la

compensation entre le temps de systeme GPS eloijeodu récepteur.

oo R

GPS systemn time

T

L

Satellite clock
Isnt"‘i"r:a!

Satellite clock reading

at signal transmission

Recaiver clock -
e + AL,

Receiver clock reading
at signal arrival

Figure 1-9 : Synchronisation dans la mesure de la distance.
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Par conséquent, la lecture de I'horloge du sadlit'instant de transmission du
signal de navigation est donnée pag + Aty alors que la lecture de I'horloge du
récepteur a l'instant d'arrivée du signal de ndamigaest donnée pagd+ Atyec

La distance vraie ou géométrique entre satellite etceveur est :

r:C(E(:'tsat) ) (|_3)
La distance mesurée entre satellite et réceptaypgeudodistange est :

p = C[(‘t rec +At rec ) - (t sat + At sat )] = C(t rec_ t sat ) + C(At rec_ At sat) =r+ C(At rec_ At Sat)

(I-4)

La compensation entre le temps de systeme GPSrlegbadu satelliteAts,; sont
equilibrés a travers des corrections téléchargaekepsegment de contrdole GPS au satellite
qui, dans le tour, les retransmet au récepteurr gynchroniser la transmission du signal
de la navigation au temps de systeme GPS. Powe @Hon, le terméts, sera laisse
dehors dans le traitement suivant :

p=r+cht,, = "3— u" +ohr (I-5)

Maintenant, on considére le cas d'un récepteuiélabore le temps TOA pour
chaque satellite en visibilité. Dans la sectioredatre, il a été montré que trois mesures
de distance entre satellites, et récepteur soritsanfes pour obtenir la position du
récepteur, comme indiqué par (1.5), le réceptetieimbune mesure du pseudo-distapce
un ensemble de trois mesures ne permet pas dendiétera position du récepteur, par
conséquent, c'est clair que plus de trois meswgds distance sont nécessaires.

On peut aussi en raisonnant mathématique avoir :

pr=A(x =%, ) (0 -0 +(2-7,) vear, (I-6)

N
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ou (%, ¥i, z) et (%, Yu Z,) dénote respectivement la position du satellitédilisateur. Les
inconnus du probléeme sont quatre: xu, yu, zultgt. A comme une consequence, au
moins quatre équations indépendantes sont néaesgaiur résoudre le systéme:

Fy= (x, _xx]l +(V _J"x]l +(% _z»]l +cAf

pr= (2= x,) + (12 =7,) +(2:-2,) +ent,,

(I-7)

II-JS = l'l,.[‘x3 - ‘xx]l + t :I"IS - J"Ix]l + ':23 - 2’» ]l + 'ﬁﬁ'i‘l_rtc

pa =24 - 1’"}: (v =w) + (2 —2,) +eAt,

[-6 / Diminution de la précision:

La distance de chaque satellite peut étre évalugec aune précision
caractéristigue de l'ordre de 5 metres. CependEntpositionnement par satellite
requiert l'utilisation de plusieurs satellites poqu’'une position en deux ou trois
dimensions puisse étre déterminée. L’erreur totata sdonc supérieure a la
précision fournie par chaque satellite et dépenesaentiellement de la position
des satellites entre eux. La géométrie des satelldgst ainsi appelée diminution
de la précision géométrique (GDOP, Geometry ditutbprécisions).

A fin de connaitre la précision de la positionfailit multiplier I'erreur introduite
par les satellites par un facteur qui dépend dgetamétrie des satellites sélectionnés en
fonction de la position du récepteur. Lorsque lelites sont groupés, comme sur la
figure 1.11 le GDOP obtenu est trés grand, et Etpm imprécise.

.
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Figure [-10 : GDOP trés grand et une positimprécist
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Figure I -11: Un bon GDOP et une position précise.

On obtient un bon facteur de GDOP lorsque tousdésllites forment des angles

différents entre eux et aussi grands que possiblame sur la figure 1.11
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A partir du GDOP, on détermine différents facteurs

» PDOP (Position Dilution Of Précision) permet de défina précision d’'une
position en trois dimensions ;

» HDOP (Horizontal Dilution Of Précision) permet de défina précision de la
latitude et de la longitude.

» VDOP (Vertical Dilution Of Précision) permet de défihdrprécision de laltitude.

» TDOP (Time Dilution Of Précision) permet de définirdeécision de I'heur.

Tous ces termes sont liés, le nombre de sateditdsur position ont été calculés pour
gu’au moins 4 satellites soient toujours en vuecawn PDOP inférieur ou égal a 6.

» HDOP est le plus important puisque de lui dépend dameint la précision de la
position horizontale. Un HDOP supérieur a 12 nem@rplus de donner une
position avec une fiabilité suffisante.

I-7 / les déférents signaux
I-7-1/ le signal GPS :
Les satellites transmettent sur deux fréquenceteysrs. La premiére, L1, de

frequence 1575,42 MHz, est utilisée pour le mesdageavigation et les signaux du code
SPS, alors que la deuxieme, L2, de fréquence 1@z, est utilisée pour mesurer le
temps de retard d( a la ionosphére pour les raneptivaillant en PPS.

Le signal est modulé en modulation de phase. Teodes binaires modulent la
phase de la porteuse :

+ Le code C/A (Coarse Acquisition) module la porteude Ce code est un code
pseudo aléatoire répétitif de 1 MHz (Pseudo Randdmise Code) . Chaque
satellite possede un code pseudo aléatoire ditiéitesert de base pour le systéme
de mesure SPS.

+ Le P-Code (Precise Code) module les deux portduses L2. C'est un long code
pseudo aléatoire de 10 MHz. Il sert de base posyde&me PPS. Le cryptage de ce
code dépend du département de la défense et néaassiclef.

+ Le message de navigation module également le cébles@ la porteuse L1. Ce
message est un signal de 50 Hz constitué de bitkdieées décrivant les orbites
du satellite GPS, les corrections de son horlogesi ajue d'autres parametres
systéme.

La densité spectrale de puissance correspondaetsignal est représentée par la figure

£
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suivante :

L,-C/A (SPS)

L, P/Y L,-P/Y (PPS)
1227.6 1575.42

Figure I-12 : Spectre du signal GPS

On note que le systeme GPS présente quelquedsiélant on note sont :
* une précision faible (environ 2@tnes) et surtout variable en fonction du lieu
et de I'heure,
* une fiabilité parfois défaillante,
* une couverture aléatoire des ragisituées a des latitudes élevees et des
milieux urbains denses,
* enfin le risque principal et récamt d'inaccessibilité aux données en cas de
crise.
D’ou la nécessité de la création d’autres systeaeazavigation, tel que le systeme Russe,

nommeé Glonass et le systeme Européen Galiléo.
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I-7-2/ le signal Glonass

Les satellites GLONASS émettent deux signaux, lpour le positionnement
standard ‘SP’, l'autre pour le positionnement mgegelon la technigue FDMA, en
exploitant 25 canaux allant de la fréquence 16@59dHz a la fréquence 1615.5 MHz
pour la porteuse et 25 canaux allant de la fréquence 1246 MHz adlquience 1256.5
MHz pour la porteuse £ Les deux fréquences; @t G associées a un satellite donné
sont choisies selon la formule suivante :

f=(178.0+K/16).Z (Mhz) -7<k<4

Tandis que la valeur de Z est choisie selon leetabkuivant:

Z Fo Espacement
Gy 9 1602 0.5625
G, 7 1246 0.4375

Tableau I-1: Le parametre Z

La Russie a fait savoir qu'elle était intéresséar poopérer au futur systeme de
positionnement de I'Union européenne, Galileo. lystésne GLONASS ne serait
cependant pas abandonné, mais Galileo serait soplément a partir de sa véritable

entrée en service en 2012.

&
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[-7-3/ le signal GALILEO :

Les fréequences des porteuses émises par lestsat@lalileo sont situées dans la
bande L (autour de 1,2 a 1,5 GHz) avec la possihdiutiliser aussi la bande C (autour
de 5 GHz). Ces fréquences qui ont été attribuéedegainstances internationales de
télécommunication sont partagées avec les systdmemvigation par satellite GPS et
GLONASS. Les puissances émises sont reglées deecraaaiéviter d'interférer avec
certaines émissions utilisées par des moyens tersegonsacrés a la navigation
aérienne.

Galileo utilisera plusieurs porteuses dans le sEspace vers Sol’, qui peuvent étre
associées entre elles
- Bande E6 bande étroite libre dans la bande ditelbb9 a 1563 MHz.
- Bande E2, bande étroite libre dans la bande LI 1587 & 1591 MHz.
- Bande EG6 en exclusivité : 1260 a 1300 MHz.
- Bande E5 dans la bande 1164 a 1215 MHz avec padtadge premiére moitié de
cette bande avec le GPS.
Certaines porteuses transmettent les codes ps&atoiges qui permettent la mesure du
temps de propagation et les signaux de navigatowljs que d'autres ne portent que les
codes. Les densités spectrales de puissance a&saaés bandes de fréquence sont

représentées sur la figure suivante.

N
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Conclusion de chapitre:

Apres avoir compris le principe de la navigatiorr patellite, et comment les
satellites sont organisés sur les orbites, et égelrs, les distances les angles respectifs
donc au 2™chapitre, on déterminera la position des satelfitésvers un fichier RINEX,

gu’'on va présenter dans ce chapitre.




Conclusion

Conclusion

On a eu une tres grande occasion a travers ce graje bien comprendre
principalement le principe de la navigation par sdlite ainsi les deux méthodes
d’estimation, les moindres carrés et le filtre dealldhan et comment les appliquer
pour la poursuite d'une trajectoire d’'un objet enedx dimensions ou en trois

dimensions

On a vérifié aussi que le filtre de Kalman est rettent plus performant que
les moindres carrées (pondéreés et non), malgréqgesques défauts (nécessite d’'une
bonne initialisation ou d'un certain temps pour ladiser la cible, avec risque de
divergence), d’ou son application dans de nombredomaines tels que le GPS ou le

radar (nécessite d’'une poursuite en temps réel).

Il reste donc de nombreux sujets a approfondir ddasonnaissance de ces

deux méthodes.

Finalement, Nous espérons que ce travail sera umtsnoipport pédagogique.
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