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RESUME

L’objectif de notre travail est de développer un algorithme d’alignement d’une CI aidé par les
mesures de vitesse GPS.

La CI utilisée est la CI VG-600, de basse performance, dont les niveaux des erreurs sont tres
¢levés, et donc I'angle de lacet ne peut pas étre déterminé avec précision ce qui améne & une
navigation imprécise. Alors, le bon choix des procédures d’alignement assure un excellent point de
départ pour la phase de navigation

Nous avons suivi deux phases d’alignement : « alignement grossier » dont I’angle de lacet est
initialisé a partir des mesures gyroscopiques, puis « alignement fin » qui est basé sur des modéles
d’erreurs représentant d’une maniére fiable la nature des observations GPS et des erreurs affectant
le systéme INS.

La modélisation est reposée sur les deux filtres numériques non linéaires : le filtre EKF et le
filtre UKF. Le couplage faible, en boucle ouverte et en boucle fermée, était choisi. Les filires EKF
et UKF ont donnés des résultats qui ont excédés en performance ceux obtenus par mécanisation.
Enfin, nous avons conclu que le filtre UKF est préféré aux moments d’absence ou de dégradation

des mesures GPS.
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Introduction _ o . ) PP

Depuis plusicurs années, un grand nombre de procédés de positionnement et de localisation
ont ¢té développés a la demande. d une part, des navigateurs (maritimes et aériens), d’autre part.
des spécialistes de diverses disciplines (géodésie, hydrographie, géophysique, prospections

pétroliere et mintere, ... ).

Ces procédés permettent de déterminer un point, fixe ou mobile, se trouvant sur ou pres de la
surface de la terre. Ils s¢ distinguent par leur fiabilité, la simplicit¢ d’exploitation, de type de

traitement de données, ...

Les systémes de navigation pour |'aéronautique, qui font partie de ces procedes, reposent

traditionnellement sur Iutilisation des moyens radio-éléctriques, au sol ou satellitaires, et de plate-

formes 1nertielles.

Le systeme de positionnement par satellite, GPS, délivre des informations de position, de
vitesse ou encore de temps absolu avec une trés grande précision comparée a celle délivrée par les
systémes de navigation radio-éléctriques conventionnels. Ces informations sont detivrées quelque

soit le lieu sur le globe terrestre tant que les signaux satellitaires sotent disponibles.

Cependant. le systéme GPS présente plusieurs insuffisances qui dégradent les performances
du systéeme. Ces insuffisances (disporibilité, intégrité, continuité, précision) limitent Putilisation

du systéme car des problémes de sécurité se posent pour la navigation,

Afin de répondre aux nouveaux défis de sécurité, plusieurs techniques ont ét¢ developpees,
pour résoudre les inconvénients de GPS, a savoir | ABAS (RAIM et AAIM), GBAS et SBAS. La
technique ABAS { AAIM) est la base de notre travail dont le récepteur GPS peut étre coupl¢ avec le

systeme mnertiel INS.

L intégration entre un systéme INS et le systeme GPS se révéle étre un moyen tres efficace de
navigation, La synergie présente entre ces deux systemes est due a la trés bonne précision a court
terme de I'inertie alliée & la bonne précision a long terme du GPS. Le but d'intégration GPS/INS
n'est pas seulement pour augmenter la précision du positionnement mais, les solution de I'INS
peuvent étre utilisées pour identifier et corriger le saut des cycles GPS. De méme, I'INS peut étre

recale par le GPS st les mesures GPS sont bien precises.

Le filtrage de Kalman fournit un outil puissant pour créer le synergisme entre les deux

systemes de navigation INS et GPS. [l donne I'estimation optimale par minimisation d une erreur
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quadratique moyenne. Les résultats du filtrage fiables de Kalman sont fondés sur la définition

correcte des modeles mathématiques et stochastiques utilisés dans le procede de filtrage.

Toutefois, I’optimalité du filtre de Kalman dépend fortement de la linéante et de ['hypothese
gaussienne. Quand i1 est utihise pour des systémes non-lin€aires, sa performance est limitée par les
lincarisations effectuées sur le systéme et sa stabilite ne peut étre garantie a priori. Dépendant de
tvpe de couplage realise entre GPS/INS, quelques nouvelles méthodes d’évaluation ont ¢te
développées ces dernicres annees telles que le filtre de Kalman étendu (EKF) et le filtrage
particulaire (UKF). Ces deux filtrages s appliquent pour des systemes linéaires comme pour des

svstémes non-linéaires.

Dans ce document, un filtre étendu de Kalman a été développé pour intégrer un GPS avec une
'l de faible précision pour le positionnement d’un véhicule. Une approche de type « couplage
faible » (loosely coupled) d'intégration a €t¢ développée ; elle utilise des positions et des vitesses
G;PS comme mises a jour de la CI. Le filtrage UKF (ou sigma point) est aussi détaille par la suite

o1, une comparaison des resultats des deux algorithmes est présentcée pour montrer les performances

des deux filtrages pour le cas du systéme non-linéaire INS/GPS.

Le mémoire est organisé comme sutt :

Dans le chapitre 1, nous avons decrit les différents systemes de positionnement et leurs concepts de

fonctionnement, puis résumé leurs avantages et leurs inconvénients en vue d'une application dans

un systeme hybride. Nous avons épalement présenté les équations de navigation inertielle sur

lesquetles est base le modele dynamique du systeme.

traite 1"hybridation INS/GPS utilisée pour obtenir un positionnement en 3D du

s différentes approches d’hybridation et explique "utilisation

l.¢ chapitre [

vehicule en temps réel. Il présente le

des équations dynamiques derreur dans le filtre de Kalman, basées sur la linéarisation par

différenciation pour des erreurs de position, de vitesse €t dorientation. Fnsuite, la mise en

application du filtre de Kalman étendu pour une approche dintégration faiblement couplée est

presentée. Les modéles mathématiques pour le filtre de Kalman sont établis. La techmque de

svnchronisation en temps reel. entre les données du GPS et celles de 1a Cl, est expliquée. Nous

avons poursuis le chapitre par quelques aspects tels que I'alignement et le réglage des parametres

du filtre considére.

2
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Dans le chapitre 111, est présentée une autre méthode d’intégration non fondée sur I'étape de
hnearisation exigee par I'EKF. C'est la méthode (I/nscented Kalman Filter) ou (Sigma point
Aulman Fifier). Les algonthmes de la méthode ainsi que les modéles d’implémentation du filtre

pour la fuston INS/GPS sont alors exposés.

Le chapitre 1V, presente I'exploitation des données et les résultats de la programmation. En
premier lieu, nous avons discretisé les données utilisées dans notre travail. Ensuite, nous avons

montre et analysé les résultats de intégration GPS/INS basée sur les deux filtrages EKF et UKF.

Nous cloturerons notre travail par une conclusion en exposant quelques perspectives

possibles,
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Chapitre | - Les différents systémes de positionnement

I.I- LE POSITIONNEMENT PAR LE SYSTEME GPS

F.1.1- Histoire et objectif du systéme

Le systtme GPS (Global Positioning System), est congu par le ministere de la Défense
amentcain (DoD). Il est né de la fusion de deux programmes expérimentaux, 'un de 1'U.S Navy,
Iautre de I'U.S Air force. Par sa conception, il affiche I"ambition d’offrir  tous les types d’utilisateurs
un service homogeéne et continu en trois dimensions, avec un codage susceptible de donner aux forces

armees americaines une précision inaccessible aux usagers civils.

[.e développement du systéme GPS a commencé dans les années 70. ta mise en place démarrait
cn 1979 par le lancement du premier satellite. Le systéme a été déclaré pleinement operationnel par le

Dol le début fevrier 1994

["objecut du systeme est d’assurer des mesures de navigation (position, vitesse, temps) avec une
tres grande precision, n"unporte ou et n'importe quand sur ou au voisinage de la terre, dans un systéme
de reference mondial bien spécifié - le systéme géodésique mondial WGS-84 (Word Geodetic

Svstem).

1.1.2- Description du systéme

Comme tout systéme spatial, le systéme GPS est composé de trois segments :

»  Segment spatial qui est constitu¢ d'un ensemble de satellites |

= Seument de contrdle qui permet de piloter le systéme |

»  Sepment utilisateur qui est 1"ensemble des utilisateurs civils et militatres du system,

1.1.2.1- SEGMENT SPATIAL -
Afin d’assurer une couverture mondiale et avoir au moins quatre satellites visibles, le segment

j Sparti ' inclinés de 557 par
patial est constitué d une constellation de 24 satellites répartis en 6 plans orbitaux incling p
" ' ' 1 : ’ de 60°. La
ipport a |'équateur (Fig.L.1). Chaque orbite contient 4 satellites et espacée de |’autre
e Ié RE

periode des satellites est de 12 heures a une altitude de 20.200 Km.
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Chapitre 1 Les différents systemes de positionnement

Fig.I.1 : Satellite et constellation du systeme GPS
Les générations successives des satellites sont désignées sous le nom de « blocs »

Bloc 1 : Les satellites du bloc [ sont les 11 premiers satellites du systéme, mis en orbite entre 1978 el
|85 fabriqués par Rockwell international ; ils étaient prévus pour une mission moyenne de 4.5 ans et
une durée de vie de cing ans, mais leur durée de vie movenne s'éleva jusqu’a 10 ans pour quelqu’un

dentre cux. Leur mission principale était de valider les différents concepts du GPS.

Bloc 11 : Les satellites du bloc II sont les 28 satellites opérationnels du svstéme lancés a partir de 1989,
De nombreuses améliorations ont ét¢ apportées a ces satellites par rapport a la version précédente.
notamment en ce qui conceme leur autonomie. [ls sont capables de rester 14 jours sans contact avec le
scgment sol tout en gardant une précision sutfisante. Bien qu'on ait estimé leur durée de vie a 7.5 ans.

la plupart d'entre eux sont restés en fonction pendant plus de dix ans.

Bloc T1A : Les satellites du bloc 1A, au nombre de 19 et lancés entre 1990 et 1997, correspondent a
une version perfectionnée des satellites du bloc 11 initial. Ils sont équipés de deux horloges atomiques
au cesium et de deux horloges au rubidium. Ils ont marqué & partir de 1993 le début de la phase

operationnelle du GPS. En 2011, 9 satellites du bloc HA sont toujours actifs.

Bloc 1IR : Les satellites du bloc 1IR sont dotés d'une meilleure autonomie, fabriqués par Lockheed
martin corporatton, et mis en orbite entre 1997 et 2009, lls peuvent transmettre mutuellement des
messages sans aucun contact au sol, penmettant ainsi aux opérateurs du systéme de pouvoir
communiquer avec des satellites qui leur sont inaccessibles dans une communication directe. [Is sont
equipes de trois horloges atomigues au rubidium. Vingt-et-un satellites du bloc 1IR ont été lancés (le
dermier fe 17 aodt 2009). Vingt sont actifs. Les huit derniers sont désignés sous le sigle IIR-M parce

qu'tls ¢émettent un nouveau code civil (12¢) et un nouveau code militaire (in).
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Bloc HF : Les satellites du bloc 1IF (follow-on) construits par Boeing sont au nombre de 12, le
premier de la série a ét¢ lancé en mai 2010, le second en juiliet 2011. Ces satellites émettent un

nouveau signal sur la fréquence 15.

Bloc 11 : Les satellites de ce bloc sont encore en phase de développement en 2011 et ont pour but de
taire durer le GPS jusqu'en 2030 et plus. Les premiéres études furent lancées en novembre 2000 et, en
mat 2008, Lockheed martin corporation fut choist pour réaliser 32 sateilites. Une premiére série

composée de 8 satellites (Bloc THA) dott étre lancée a partir de 2014,

{a) Bloc 1A {(b) Bloc IIIR (¢) Bloc IIF {d) Bloc HI
Fig.1.2 : Satellites des différents blocs

Pour identifier les satellites GPS, 1l existe deux systemes de numérotation :
= Numérotation séquentielle dans i"ordre de lancement SV (Satellite Vehicule)
= Numérotation PRN (Pseudo Random Noise) donnée pour les codes qui est la plus utilisée et fournie

a I'utilisateur dans les messages de navigation.

1.1.2.2- SEGMENT DE CONTROLE
Le segment de contrdle est constitué de cing stations au sol (hawai, Colorado Springs, ascension,

Diego Garcera, kwajalein) dont la station de contrdle principale est située a Colorado Springs. Les

fonctions assurées par ces stations sont :

= [a poursutte des satellites ;
= |.e calcul des corrections d horloge .
» Le calcul de trajectoire des satellites (éphéméndes) ;

» [ injection des messages de navigation destines aux utilisateurs vers les satellites.

6
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Fig.1.3 : La location du segment de contréle du systeme GPS

1.1.2.3- SEGMENT UTILISATEUR

Les usagers du GPS sont nombreux (navigation aérienne et maritime, transport terrestre,
cartographie ...).

Pour accéder aux fonctions du systeme GPS, ['utilisateur doit s’équiper d’un récepteur GPS
permettant de capter les signaux satellitaires.

Cependant, les récepteurs GPS se différencient selon le nombre de canaux de réception. Il existe
dex récepteurs multiplexés dont un seul canal poursuit successivement tous les satellites visibles, et des
receptenrs a canaux paralléles dont plusieurs canaux, six a au moins 12, indépendants traitent
simultanément les signaux satellitaires. Ce demier type des récepteurs est celu utilisé actuellement et

permet une meilleure qualité d’acquisition (meilleur ratio stgnal /bruit).

1.1.3- Mesures GPS

Les récepteurs GPS peuvent enregistrer sur une ou deux frequence (L1 : mono fréquence ou

I.1-L.2 - bi fréquence) deux types de mesures

* Moesure de pseudo-distance sur les codes C/A et/ou P(Y)

* Moesure de phase sur les porteuse L1 et 1.2

Les récepteurs effectuant des mesures de pseudo-distance sont appelés recepteurs de navigation.
Il servent a des applications peu précises dont le but est de positionner un mobile. Les codes diffusés
par les satellites permettent au recepteur de mesurer le temps de transmission des signaux, et de ce fait

determiner la distance entre les satellites visibles et I"utilisateur. Le message de navigation fournit des
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données pour calculer la position de chaque satellite visible. De cette information, la position et le
décalage d horloge utilisateur sont calculés en utilisant des équations simultanées.

Les récepteurs effectuant des mesures de pseudo-distances et de phases sont utilisés pour des

applications plus précises telles que la géodésie et la topographie.

1.1.3.1- MESURE DE LA PSEUDO-DISTANCE

L.a mesure de la pseudo-distance entre le satellite visible et I'utilisateur se fait par la mesure de la
durée de propagation du signal émis par le satellite jusqu’a son arrivée au récepteur utilisateur. Le
signal émis arrive au récepteur avec un retard Af correspondant au temps mis par 'onde pour
parcourir te chemin satellite récepteur.

Le principe de mesure repose sur lutilisation de la technique de corrélation qui permet de
comparer deux codes identiques. Pour ce faire, le récepteur GPS génére un code pseudo aléatoire

{PRN) de la méme forme que le code émis par le satellite. Le récepteur retarde ensuite son code

jusqu’a ce qu'il soit aligné avec celui provenant du satellite. La comparaison de ces codes permet la

mesure du décalage du temps Ar .

W Code arrivant
s E du sateilite

Reéplique du code
génoré rar le
récepteur

Délal de
propagation
(pseudodistance)

ra- AT

Fig.1.4 : Comparaison de codes du signal regu et du signal généré par le récepteur

|e retard Af entre le code regu du satellite 7 et le code généré localement peut s’écrire comme suit

N o= Tk, Eq.l-1

ol

/" le temps de réception dans {"échelle du temps du récepteur

¢ - le temps d’émission dans I"échelle du temps du satellite s
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Comme les deux horloges récepteur satellite ne sont pas synchronisées, on définit un temps de
reférence v (temps GPS) établi par le segment de controle, et les horloges utilisateur et satelflite sont

decalées par rapport & ce temps GPS par la modélisation sujvante -

[, =1, + AT Eq.I-2a
I =1+ Ar bEq.i-2b
dvee,

7, . Temps de réception en temps GPS
7. Temps d’émission en temps GPS
AT Decalage dhorloge récepteur (inconnu)

Ar': Deécalage d’horloge sateliite (conny)

St on remplace les équation (Eq.1-2a) et (Eq.1-2b) dans I"équation (Eq.1-1), on obtient :

Vo= (r, ~ ) (AT = AT FEq.l-3

La pseudo-distance, notée PR’ entre le récepteur et le satellite 1, en multipliant Ar' par la vitesse de

{TANSNISSION ¢, sera

PR =cxAl" = ¢x(r, - T+ ex (AT -AT) tq.l-4
l.e terme ¢ > (7, - 7’ )représente la distance géométrique entre le récepteur a I'instant 7, et le satellite
ral’instantr’ | notée p* .

1.1.3.2- MESURE DE LA PHASE

Le princtpe de la mesure de phase GPS est de comparer la phase du signal recu avec la phase du
stgnal genére localement par le récepteur et qui est une réplique du signal du satellite. Cette mesure se

tart sur les ondes porteuses L, et L, de longueurs d’ondes 19,0 cm et 24,4 cm respectivement.

Ln fait, le déphasage Ag mesuré ce n'est gu’une partie fractionnelle de la différence entre la
phase du signal a I"'instant de réception #(1,}) et la phase du signal a I'instant d’émission @' (¢ ) qui est

donnee en cycles par :
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Satellate L\

Recepteu: # ' . : 7 /

Fig.1.5 : Comparaison de phase du signal requ et du signal genéré

ol =gt y=f (T —1)) FEq.I-5
o est la fréquence

Puisque les deux horloges récepteur-satellite ne sont pas synchronisées, on remplace les deux

equations (Eq.1-2a) et (Eq.1-2b) dans I"équation (Eq.1.5), on aura :

ML )= )= oAr, )+ [ (AT AT Eq.I-6
e (r, -7 )= £
i

On a dit précédemment que le déphasage A¢  représente la partie fractionnelle de la

dsficrence @t/ ) - ¢’ (1), alors la déférence de la phase totale en fonction de A sera :

Ol b=t ) =N+ N (1)) Eq 1-7

ou N (7 yest un nombre entier de cycles que le récepteur ne peut pas mesure.
Dapres 'équation (Eq.1-7), le récepteur mesure non seulement le déphasage A mais 1l mesure

aussi a l"aide d’un compteur le nombre entier de cycles du déphasage regus depuis la premiére

mesure ;. pour les autres mesures on aura le suivant :

Nry=N@)+n, =N +n, Eq.1-8



ot #,. est le nombre de cyveles comptés par le récepteur a I'instant de réception et N’ est une
tconnue qui et la méme tant qu'il n'y a pas d’interruption du signal qui provoque un saut de cycles
Cette inconnue est appelée ambiguité entiére.

Sl Siere

statcn 7

Fig.L.6: Interepretation géométnque de la mesure de phase

In combmant les deux relations (Eq.1.6) et (Eq.1.8), on trouve :
\p+n, = ep o (AT —AT )= N Eq.1-9

La mesure de la phase en distance s'obtient en multiphant I'équation (Eq.}-9) par la longueur

J'onde 4
A= p Ao (A=A ) - AN Eq.I-10
SR ¢=Ap+n,

1.1.4- Solution de position

Une fois que le récepteur a recueilh les pseudo-distances et ies données de navigation de quatre
satellites ou plus, il calcule la solution de position en temps réel.

Le récepteur résout un minimum de quatre ¢quations simultanées de pseudo-distances, avec
comme variables inconnues la posttion tridimensionnelle et le décalage d’horloge du récepteur
wnthisateur.

Chague équation est une expression du principe que la distance réel p est égale a la difference
entre la pseudo-distance mesurée PR et les décalages d’horfoges récepteur-satellite 1. Ce principe

s‘exprime comme suit
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Plan horizonfal

Le récepteur

Fig.1.7 : Positionnement GPS

PR —cx(AT Az )= p' =(X _xf 4 (y ~v)y +(7-2) Eq.l-11

Ou (NLY,7) sont les coordonnées du récepteur (en métres) et (X, Y, Z) les coordonnées du satellite ¢ (en
metres),

La distance réelie p est non seulement biaisée par les décalages d’horloges récepteur satellite,
mais aussi elle est biaisée par les effets relativistes /' et les retards de propagation (tonosphérique et

troposphérique) du signal. L'équation (Eq.I-11) peut alors se mettre sous la forme suivante, [1] :

PR e (AT = AT )= J(X =5 (Y =3 +(Z-2F 4exT? +exTt 4+ Eql-12

frep

1.1.5-Précision de positionnement

Les exigences concernant la précision de positionnement imposées par le département de défense
des 11.S. A (DoD) sur le systéme GPS sont moins de 16métres (95%) pour le service PPS, et | 00meétres
t95%0) en horizontal pour le service SPS lorsque {a dégradation volontaire (SA) était activée. Aprés la
levee de SA, une précision de moins de 30 métres pour le service SPS est obtenue, précision gui n'est

pas assurée par dautres systeme de navigation courants.
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La détermination de la précision de positionnement seffectue par deux paramétres importants

Jgui sont :

* [ erreur de distance équivalente utilisateur UERE (User Equivalent Ranging Error) qui est la
précision de mesure de distance entre ["utilisateur et chaque satellite visible. Elle inclut toutes les
erreurs de mesures de distance, y compris erreur due aux délais atmosphérique (ionosphére,
troposphere), I'erreur sur la position des satellites, I’erreur de synchronisation, 1’erreur propre au
bruit de mesure du récepteur et I'erreur due aux multitrajets.

* Le facteur de dégradation géométrique GDOP (Geometric Dilition Of Precision) caractérisant la

géométrie des satellites visibles par rapport & |'utilisateur. Le GDOP est un facteur multiplicatif
sans dimension représentant une mesure instantanée de erreur du positionnement. Ce facteur relie

I'erreur de mesure de distance (UJERE) a I'erreur de position finale par la relation -
erreur de posttion = UERE »x GDOP

Mathématiquement, le GDOP est le rapport de 1'erreur de position en somme quadratique g, a

I"erreur de positon en somme quadratique moyenne ¢

GDop- £ Eq.l-13
g’lﬂ.\

. ) 0 B 2 3
[ erreur g est donnée par : £ VO o +tO. OO,
ou les sigma sont les variances de |'erreur des parametres inconnus (position et décalage du temps)
contenues dans la matrice de variance covariance de ’estimé.

{erreur dans le cas de quatre satellites est donnée par :
g,’ni\

_oro.totao.
& \ 4

Si on consitdére que tous les satellites admettent une erreur de mesure identique {de matrice de

vanance o x [ avec | la matrice unité) et indépendante d’un satellite a {’autre, alors, |1] :

(il.)()PW;O-‘-‘ Ou G0k Eql-14
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D' autres facteurs de dégradation de précision peuvent étre définis : le PDOP (erreur en position},

le HDOP {erreur en horizontal). le VDOP {erreur en vertical), et le TDOP (erreur en temps). avec,

L
P
ppgp— Ve, T O l:q1-15a
g
HDOP et Eq.1-15b
- .
VDOP = VO Fq.1-15¢
7
mop= Y9 Eq.l-15d
(¢2

|.a precision de position optimale exige un PDOP <6.

I.1.6- Les systémes d’augmentation GNSS

Des otudes ont mis en evidence ['impossibilité d’un passage brutal de navigation
conventionnelle a la navigation exclusive. Ainsi ces études ont ensuite permis d’exprimer les
msultisances des systemes GPS/GLONASS au regard des exigences traditionnelles de 1"aviation civile

cn matiére de svsteme de navigation, pour les raisons suivantes

» Manque d’intégrité - Les deux systémes peuvent émettre des fausses informations pendant plusieurs

minutes avant d’étre neutralisés :
» Manque de disponibilité et de continuité du service : Malgré le nombre des satellites pour les deux

svstemes, il existe toujours des trous de couverture pour des zones du globe dont I"utilisateur ne

peut observer plus de trois satethites |

» Manque de controle international : puisque aucun autre pays nexerce le moindre contrdle pour ces

deux systemes sauf les américains et les russes.

>’ ou des nombreux problémes institutionnels qui freinent la mise en ceuvre de la navigation par

satetlite pour "aviation civile internationale.

14
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Les projets de systemes de navigation par satellites GNSS (Global Navigation Satellite System)
sont considéres comme la solution la plus efficace pour faire face a Paccroissement du trafic et pour
apporter plus de sécurité pour les usagers.

Deux projets différents du GNSS sont considérés . le GNSS1 (Global Navigation Satellite
Svstem de premiere génération), et le GNSS2 (Global Navigation Satellite System de deuxiéme

venération) appelé aussit GALLEOQ.

1.1.6.1- Le GNSS 1

Les projets GNSSI sont basés sur les systémes GPS et GLONASS. Les programmes de ces
projets ont permis de définir les spécifications d’une augmentation de ces systémes de navigation.
Trots techniques d’augmentation peuvent étre utilisées pour répondre aux critéres de performances
opcrationnelles. La premiére technique est la technique ABAS (Aircraft Based Augmentation System)
qui permet de contrdler intégrité des signaux GPS par la fonction RAIM (Receiver Autonomous
Integrity Monitoring) ou par la méthode AAIM (Aircraft Autonomous Integrity Monitoring) qui
consiste a combiner |'information de position issue des satellites avec 'information de position issue
d un systeme de navigation de bord tel que le systéme INS. La deuxiéme technique est la technique
GBAS (Ground Based Augmentation System) qui consiste a utiliser un récepteur au sol de position
connue ; ce dermer calcule les corrections différentielles locales représentant la majorité des erreurs
GPS puis les transmet aux usagers qui évoluent prés de cette station afin de corriger en temps réel
leurs positions. La troisiéme technique est la technique SBAS (Satellite Based Augimentation System)
qui atilise des satellites géostationnaires pour transmettre des corrections différentielles étendues :
actuellement, 1l existe des programmes basés sur cette dermére techniquetels que . EGNOS
i European Geostationary Navigation Overly System), WAAS (Wide Area Augmentation System),
MSAS (MTSAT Based Satellite Augmentation System).

1.§.6.2- Le GNSS 2 (futur Galileo)

Le systeéme Galileo est un projet européen qui serait une réplique civile sensiblement améliorée
din GPS. Le systeme complet comprendra 30 satellites ainsi que T'infrastructure associée au sol. Le
développement du systéme a débuté en 1999 et sa mise en service est prévue pour 2008. Il permettra

bien entendu d’avoir une précision comparable ou supérieure a celle du systéme GPS actuel. Galileo

présente plusieurs avantages par rapport au GPS ¢

(]
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i1 est congu et ¢labore sur une base civile tout en intégrant les protections nécessaires en matiere de
sécurite. A la différence du GPS a vocation essentiellement mihitaire, Galileo offre amsi. pour
certains des services proposés, les paranties juridiques de fonctionnement exigées par les societes
modernes, en particulier en matiére de responsabilité contractuelle.

It est basé sur la méme technologie que le GPS et offre un degré de précision similaire. vour
supérieur en raison de la structure de ia constellation de satellites et des systémes terrestres do
contrdle et de gestion prévus.

Il posséde une fiabilit¢ supérieure car 1l comprend un « message d’intégrite » informan
immédiatement I"utilisateur des erreurs qui apparaissent.

Il constitue un véritable service public et offre a ce titre une garantie de continuité de service pou
certaines applications. Au contraire, il existe (au cours des derniéres années) plusicurs exemples
d’indisponibilité involontaire ou intentionnelle des signaux GPS, parfois sans préavis.

Le systeme Galileo est prévu pour étre inter-opérable avec GPS, ce qui signifie que les réceptenrs
de la prochame génération seront capables de recevoir et de traiter des signaux en provenance des
deux constellations. Ainsi, "utilisateur pourra bénéficier d'une nette amélioration en termes de

disponibihité et de précision,

1.1.7- Avantages et inconvénients du systéme GPS

Les caractéristiques geénérales des systemes de navigation par satellites, en vue d une application

dans un systeme hybrnide embarqué, se résument comme suit

Les avantages :

Précision a long terme ; La précision ne se dégrade pas en fonction du temps, il n’y a pas de dérive
Position absolue : On obtient toujours une position absolue gui ne dépend pas des conditions
imtales.

Conditions opérationnelles © Le systéme marche jour et nuit et n'a pas besoin de condition~
spéciales telles que support, orientation ou température.

Prix abordable : Des récepteurs simples cotitent de moins en moins chers. Le prix est abordabic

pour des véhicules grand public.

Les inconvénients :

16
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* le GPS est un svstéme ameéericai sur lequel les utilisateurs européens n’ont aucun contrle ni
aucune garantie légale de bon fonctionnement.

= Les trajets multiples : Cect se produit quand le signal GPS est reflété par des objets tels que des
grands batiments ou de grandes surfaces de roche avant qu'il atteigne le récepteur. Ceci augmente le
temps de parcours du signal, causant par conséquent une surévaluation du temps de vol et générant
par conséquent des erreurs.

* Faible disporubilité : La précision dépend du nombre de satellites visibles par e récepteur (plus un
recepteur GPS peut « voir » de satellites, meilleure est la précision). Dans les applications dans le
domaine automobile, les conditions de visibilité sont souvent dégradées (les batiments, les tunnels,
l'interférence €lectronique, ou parfois méme le feuillage dense) ; ceci peut bloguer la réception du
signal, entrainant des erreurs de position voir causant un arrét temporaire du systéme. Typiquement,
les unités de GPS ne fonctionneront pas dans des environnements d'intéricur, sous l'ean ou sous
terre.

= (eométrie des satellites/ombre : Ceci se rapporte a la position relative des satellites selon I’instant
d'observation. La géométrie satellitaire idéale existe quand les satellites sont situés a des angles
relativement larges. On dispose d’'une géométrie faible quand les satellites sont alignés ou en
2roupe Serre.

* Pas d'information d’orientation : A priori, un GPS ne détermine que la position, mais par le
changement de la position on peut en déduire Ia vitesse et 'angle de lacet. Avec un ensemble
d’antennes on pourrait méme calculer les angles de roulis et de tangage, mais ces systémes colitent
assez cher.

* Mauvaise précision en z : La précision sur }'axe vertical est facilement dégradée en cas de visibilité
hmitée.

* Freéquence d'échantiltonnage faible : Pourvu que les conditions de réception soient suffisantes, la
periode d’echantillonnage est d"environ 100 ms, alors ce qu'un INS peut fournir les données toutes
les 10ms.

* te retard d'ionosphere et de troposphére : Le signal satellite ralentit pendant qu'il traverse

l'atmosphcre. Le systeme GPS emploie un modele intégré qui tient compte d’un retard moyen pour

corriger partiellement ce type d'erreur.

Dégradation intentionnelle du signal satellitaire © La disponibilité sélective (SA) est une

deégradation intentionnelie du signal imposée par le département de défense des Etats-Unis

17
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o i

(LJSDoD). Elle a été prévue pour empécher les adversaires militaires demployer les signaux
fortement precis du GPS. Le gouvernement américan a arrété la disponibilité sélective en mai
2000, ce qui a amélioré de maniére significative I'exactitude des récepteurs civils du GPS. Bien
qu’elle a été supprimée en mat 2000, personne ne peut exclure définttivement la réintroduction de

cette dégradation a un moment « juge critique ».

1.2- LES SYSTEMES DE NAVIGATION INERTIELS

Ce sous-chapitre a pour but de définir et d’expliquer les principes des systémes inertiels, puis de
présenter les différents types des systémes inertiels existés et finalement d’apporter les bases
mathématigues a la détermination de I'orientation et de la position a partir des vitesses angulaires et

des accélérations mesurées par les capteurs de ces systemes.

1.2.1- Notions de base de la navigation inertielle
[.2.1.1- DEFINITION ET PRINCIPE DE LA NAVIGATION INERTIELLE

La navigation iertielle est un moyen de navigation autonome qui fournit en permanence la

position et attitude d’un mobile en trois dimensions par référence a sa position €t son atignement

mitaux.
Le principe de base de positionnement par les moyens de la navigation inertiels est de mesurer a

["uide d acceléromeétres extrémement precis I"acceélération y. du mobile et un calculateur effectue un

premier caleul integral pour determiner le vecteur vitesse V par rapport au sol :

vV :J'}Z.dt+§/_;

Une deuxiéme intégration de la vitesse donne le vecteur position R du mobile :

i = jr.dl + )T?:

[ os termes R, et 'V, représentent fa position et la vitesse initiales du mobile.

{ contenus dans une plate-forme qui porte le triedre de mesure

es qui mesurent des vitesses angulaires .

n dattitude £ qui

Cependant, les accélérometres son

élérations. Ce triédre est matérialisé par des gyroscop

Jdex ace
Par tépration de ces IMCSUTES gyroscopigues, le calculateur fournit I'informatio
represente I"orientation du repére de mobiie par rapport & un repere terrestre (cas des avions).
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Accilérometres

~<L< o)

l
gt

Fig.1.8 : Principe des systémes inertiels

[ ¢~ termes { et @ présentés dans la figure (Fig.1.8) sont la force spécifique et 'accéleration de

pesanteur respectivement (voir phus loimn).

1.2.1.2- CONSTITUTION ET ROLE D’UNE CENTRALE INERTIELLE

Une centrale mertielle CI (ou IMU) est un dispositif munt de trois gyroscopes et de trois
accelérometres g fournissent des mesures brutes de witesses angulaires et daccelérations
respectivement pour avoir un positionnement et une orientation tridimensionnels. En ajoutant un
catculateur permettant a un véhicule de connaitre sa position et sa vitesse dans "espace. la CI devient
appelée « systéme de navigation mertiel INS». Tous les avions modernes (civils ou militaires) sont
cquipés de tel svsteme qui a pour but de déterminer une trajectoire par discrétisation (dead reckoning).
Dans ce qui suit, nous allons décrire le role et le principe de chaque élément de la centrale ainsi de

ciier quelques types des gyroscopes et des accélérométres les pius utilisés actueilement.

Gyroscopes

Le gyroscope est un appareil constitué dune grosse masse qui tourne sur-elle méme avec une
ies prande vitesse. ce qui permet d’avoir une direction inchangeable dans I’espace. Son but géncral est
Je mesurer une vitesse angulaire traduisant une variation dans [attitude d’un mobile et aussi de
stubihiser une grandeur quelconque (azimut par exemple). Foucault est le premier qui utilisait le
Zsroscope pour démontrer la rotation de la terre en 1852, Ensuite, avec le développement de la
wchnologie des gyroscopes, ces derniers sont appelés aux beaucoup d’applications tels que la
ravigation par déscritisation de la trajectoire (dead reckoning), I'affichage de I’horizon artificiel pour
lesavions en 1920 ¢t 1930, etc.

Les gyroscopes classiques sont de deux types: des gyroscopes a un degré de liberte dont

oseillation s’effectue autour d'un seul axe et des gyroscopes a deux degrés de liberté dont
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fréquence identique. Sl est sujet a une rotation angulaire autour d'un axe perpendiculaire au plan du
capteur. la longueur du chemin d'un des faisceaux augmente tandis que l'autre ditminue, ayant pour

resultat un décalage de fréquences directement proportionnel a la vitesse angulaire, [6].

Suspension

L. Geénérateur
magnétique

du signat

==
Flotteur ? } Axe de sortie

Genérateur

de torques

Suspension
magniétiguee

Boitier
Axe de rotation
Ju’ Moment =
cinétique (H)
Axre e
d’entree
(a) Gyroscope & un degré de liberté
i
[ ' {b) Gyroscope a deux degrés de liberté
»
]
|
Fig.1.9 ;: Tvpes de gyroscopes
Miroir DETECTOR
DETECTOR 4 BEAM
. SPLITTER
\)“ A o —
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CLOSED &1/ e
e SO AMODULATOR
LASER CAVITY
{a) Ring Laser Gyro (RLG) (b) Fiber Optic Gryo (FOG)

Fig.1.10: Gvroscopes optiques - Effet de Sagnac
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Le tableau ci-dessous (Tableau 1.1) compare les valeurs d'erreur disponibles pour le RLG, FOG,

et le VSGsen céramique et en silicium.

Caractéristique | RLG FOG VSG (Céramique) | VSG (Silicium)
g-indépendant 0.001-10 0.5-50 360-1800 = 2000
biais “/hr
g-dépendent biais 0 <1 36-180 36-180
“Mr/g
non-linéarité et 02-03 005-05 54100 5-100

Lfacteur d’échelle
%

Tableau I.1 : Comparaison de certaines erreurs principales des diverses implémentations de
BYroscopes

Accélérométres

L accélérométre est un capteur qui, fixé 2 un mobile ou tout autre objet, permet de mesurer
I"accéleration de ce dernier.

Les accélérometres sont de plusieurs types. Leur principe est basé sur Ia loi fondamentale de la
dynamigue {deuxiéme loi de Newton).

Constdérons un accéiérometre composé d’une masse couplée au support par un ressort d’axe

orienté verticalement comme 'indique fa figure (Fig.1.11).

P v
Fig.L.11 : Principe d’un accélérométre

A I'équilibre, nous avons une égalité entre la force de rappel F appliquée a la masse et la force

vravitationnelle P de cette masse -

t -P Eq.l-16

[
g%
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e but de l'acceélérometre est de mesurer la force spécifique, notée f, donnée par I’expression

, . &
swvante © = — | avec m est la masse.
m

St le ressort subit une accélération verticale vers le haut, la loi de la dynamique nous permet d’écrire

["expression suivante
ma=F-+-P . Eql-17

¢t la force spécifique f est donnée comme suit :
foa g Eq.l-18
qui est la drfférence entre I’accélération vraie a du mobile et 'accélération gravitationnelle g, avec

P

LR

m

{401

Pour fixer les idées, en chute libre (a = g), la sortie du capteur sera nulle.

D’apres I"équation (Eq.1-18), la connaissance de g est nécessaire pour avoir accélération a.
Mais malheureusement, g dépend de I'endroit de mesure et donc, pour des applications de long
distances (apphications aéronautiques par exemple), il est nécessaire de développer un modéle de
gravitation approprié (voir plus loin).

Les accélérometres actuellement disponibles sont de deux familles: accélérometres a
asservissement et accélérometres non asservis. Pour les accélérometres a asservissement, 1’ accélération
est nesurée a la sortte d'une boucle a contre réaction comportant un correcteur du type Pl
( Proportionnel Integral) pour améliorer la précision de mesure. Un capteur & détection de déplacement
(accélerometre non asservis) permet la mesure de 'accélération immeédiate qui sera utilisée comme
valeur d’'entrée de la boucle d asservissement. En sortie de la boucle, I’accélération est obtenue par la
lecture de ["énergie nécessaire a la force de rappel permettant le retour de la masse a sa position
mitiale.

Les accélérometres non asservis sont de plusieurs types dont nous pouvons citer les
accélérometres a cordes vibrantes, les accélérométres a quartz, les accélérométres a pendule tournant,
les accéléromeétres électro-mécaniques ou, depuis une dizaine d’années, leurs correspondants
miniaturises MEMS « systémes micro-¢lectro-mécaniques », ... .ect. La force spécifique agissant sur la

masse de chaque type est mesurable par différents effets. Prenons par exemple les accélérométres a



cordes vibrantes (Fig.l.12a), une accélération suivant ’axe sensible modifie la tension de chaque
corde. 1l en résulte une vanation des fréquences de chaque corde qui sont mesurées par des capteurs de
frequence, et on montre que la différence des tensions est proportionnelle & la force spécifique sutvant
["axe sensible et aussi a la différence des fréquences. Concernant les accéléromeétres a quartz
(Fig.[.12b), une accélération sutvant I'axe sensible va comprimer un des cristaux et dilater I'autre ce
qui modifie leurs propriétés électriques et mécaniques (fréquence, résistivité,.. ). Ces modifications

sont exploitées pour mesurer la force spécitique de maniere différentielle. '

Axe sensible Axe sensible
™
~
, sl R Articulatron
i - \
=
Masse
(4] (b)

Fig.1.12 : Exemples d accélérométres

Pour les accéléromeétres « Strain-Sensing accelerometers » réalisés comme MEMS (Fig.1.13), ils
sont plus utilisés en navigation ferrestre comme en navigation aérienne, leur principe repose sur
atilisation d’un ensemble de piézorésistances et lorsque une contrainte est appliquée cela provoque

une détormation de la plaque par la masse.

(a) Accélérometre pendulatre {b) Accélérométre a poutre vibrante

Fig.1.13 : Accélérométres MEMS Strain-Sensing

Calculateur
Le calculateur est un dispositif utilisé pour I'implémentation des différentes fonctions relatives

au traitement des signaux inertiels. Il effectue les calculs trigonométriques qui permettent de convertir
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les mesures d accélerations effectuées dans le triédre lié a 1"avion en accélérations dans un triédre 1i¢ a
i horizontale. Par intégration de ces mesures, le calculateur fournit fes données inertielles pures telles
que la vitesse produit de la premiére intégration et la position de I'avion produit de la deuxiéme
integration.

Le calculateur fournit aussi tous les calculs de navigation orthodromique et de guidage telles que
la route vrate desirée. I'erreur de route, la distance restante, dérive, ...etc. et aussi les calculs
evroscopiques tel que le cap vrai. \

En plus, le calculateur génére les signaux de couplage nécessaire au systéme PA (Pilote

awtomatique) ou au systeme DV (Directeur de vol).

[.2.1.3- TYPES ET IMPLEMENTATION DES SYSTEMES INERTIELS

[es svstemes nertiels, comme de¢ja dit. utilisent les propriétés inertielles de la matiere ou de la
fumiere dont les lois de la mécanique formulées par Newton sont applicables. Ils sont divisés en deux
catégories : Les systémes a la cardan ou plates-formes inertietles et les systémes « strapdown » SINS.

f.es deux tvpes différent par leur concept, leurs performances et leurs caractéristiques,

SENSOR CLUSTER GF
3 ACCELEROMETERS
3 CYROSCOPES

STABLE
ELEMENT

MOUNTED ON COMMON
RICID BASE ATTACHED
TO HOST VEHICLE

RINGS

(a) Strapdown (b) Gimbaled

Fig.I.14 : Tvpes de svstémes inertiels

Les plates-formes inertielles (Fig.[.14b) sont les premiers systémes inertiels développés depuis
F9S0 - dans 'IMU. Eles sont constituées d'un ensemble de cadres rigides pour isoler les capteurs
mertiels des rotations extérieures du mobile et donc de conserver ['attitude fixe dans le temps en se
basant sur ["effet gyroscopique d une masse en mouvement ou bien de compenser les mouvements de

rotation detectés par des gyroscopes par une rotation inverse effectuée par un moteur.  Au moins trois
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cadres sont exiges pour conserver fixe la plate-forme des rotations autour des trois axes du mobile ¢
rouhis, tangage et facet. Ces cadres sont montés ['un a 'intérieur de ["autre. Le cadre intermédiaire est
un anneau avece des pivots intérieurs et exténeurs d’axes orthogonaux, et le cadre le plus intérieur est
attache aux prvots intérieurs pour maintenir I'élément stable (plate-forme) du systéme Gimbaled tandis
que le cadre le plus exténeur (demi anneau) est attaché au mobiie. Les pivots des cardans contiennent
des capteurs d angles et des bobines électromagnétiques pour sentir et contréler tout angle de rotation
des cardans. Un quatneéme cadre est exigé pour des vehicules en pleine liberté de rotation autour de
lcurs trots axes comme les missiles et les avions de haute performance.

Un nombre de trots gyroscopes ¢t de trors accé!érométres\ sont montés rigidement sur | élément
stable du systéme. Les gyroscopes et les accélerométres sont représentés par des cylindres carrés ou
crreulaires dont les axes d'entrée sont paralléles aux axes des cylindres. lLes gyroscopes utilisés dans
les systémes Gimbaled sont de type imécanique pennettant de sentir toute rotation de fa plate-forme, et
leurs sorties sont utilisées dans des boucles de contre-réaction (feedback) pour contrdler les cadres de
manicre que la plate-forme restera stable.

[implémentation des systémes Gimbaled est expliquée par le flux des signaux et les blocs des
tonctions représentés dans la figure (Figl15) Les mesures sortantes de 1I'IMU doivent étres
compensées des erreurs détectées pendant les calibrations des capteurs ou du systéme en général. et
ausst des erreurs de varation des dértves gyros dues aux accélérations.

Les signaux compensés des gyros sont utilisés pour contrdler les cadres mobiles de maniére a
mainteniv la plate-forme dans une orientation désirée (souvent le repére local) indépendante des
rotattons du veéhicule. Cependant, I"orientation désirée n'est pas une orientation inertielle a cause de la
rotation terrestre et du déplacement du véhicule d’un point a un autre et donc une compensation de ces
ctiets est inclut dans la compensation derreurs du gyros.

Les sorties des accélérométres, compensées des erreurs typiques de mesure connues dans la
theorie, sont ausst compensées des accélérations gravitationnelles. Nous rappelons que les
accelérations pravitationnelles ne peuvent pas étre captées et donc elles doivent étre modélisées a
inde d'un modéle de gravité qui dépend de la position du véhicule. Le couplage de position et

daceéleration crée un fonctionnement dvnamique des erreurs de positions suivantes, [4]

1°)- Oscillation de Schuler des erreurs de position et de vitesse horizontales, auquel I'INS fonctionne

comme un pendule de période égale a la période orbitale (environ 84 4min au niveau de la mer).




Boucles Comp. Modéle Yitesse Position
Servo erreurs accélér. inertielle inertielle
Gimbal £y ros gravité V(ty) R(ty)
] IYY

X 3 vy—Y Y R,
Unité de Comp. X t t »
. e . !\ Vi R;
mesunre erreurs - Y '[ I >
mertielle accéléro. i ) V) R,
IMU X to o ta B

Fig.L.15 : Implémentation des systémes Gimbaled

2°)- Instabilité de la chaine verticale, auquel un feedback positif rend les erreurs d’altitude d’INS,
dues au modeéle de gravité, instables. Pour cela, une altitude barométrique est couramment utiliséc pour

stabiliser ta chaine verticale dans le cas des applications avions.

Aprés la compensation des erreurs des capteurs et de gravité, les sorties des accélérometres sont
mtegrées une fois pour obtenir la vitesse et une deuxiéme fois pour obtemir la position.

les svstemes a la cardan sont trés sophistiqués et peuvent atteindre des précisions d’autant
meilleures grace a |'élimination de plusieurs sources d’erreurs des capteurs par isolation de la plate-
forme inertielle des rotations du véhicule. Cela est spécialement mmportant pour des applications
auxquelles 'intégration de I'INS par GPS n'est pas valable, comme le cas de la navigation sous-
marine. Mats malheureusement, les cardans sont des rassemblements électromécantques tres
complexes, encombrants et trés codteux. A cause de ces inconvénients et grace aux progres
technologiques et I'avénement de I'informatique. ceux-ci ont donn¢ naissance aux systémes
strapdown.

Dans les systemes strapdown (Fig.l.14a), les accélérométres et les gyroscopes sont fixés
rividement a la structure véhicule Les cardans des plates-formes sont remplacés par un calculateur qut
effectue la transformation de coordonnées et le calcul des composantes de 1'accélération dans un
repere local. Des isolateurs de choc sont alors désignés pour limiter les vibrations entre le repere

velicule et a base capteurs.
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Les syvstemes strapdown sont des structures plus simples et fortement avantageux au niveau des
couts et de la taille de V'appareil et donc ils sont particuliérement appropriés pour les catégories
J"apphcatton tactique ou de navigation. En contrepartie, ils n"atteignent pas encore la précision des
systemes a la cardan et I"alignement est difficile et nécessite souvent, pour les gyroscopes de mauvaise

qualité, un syvstéme de navigation additionnel tel que GPS.

1.2.1.4- ERREURS ET PERFORMANCES DES SYSTEMES INERTIELS
Les systémes inertiels sont affectés par plusieurs erreurs de navigation qui peuvent se présenter

en rois sources principales

* lLureurs liées aux capteurs : Les erreurs des capteurs inertiels sont de deux types. Le premier type
concerne les erreurs d'instrumentation dont les variables captées ne peuvent pas égales aux vraies
quantités physiques a cause des imperfections dans les capteurs. Le deuxiéme type d'erreurs
concerne {"alignement des capteurs et leur plate-forme avec leurs directions désirées.

* Drreurs de catcul - Les équations de navigation sont typiquement implantées par un computer
digital, et donc des erreurs de quantification, de saturation et des erreurs numeénques {(ex.
mic¢gration) peuvent survenir. Les effets des erreurs de calcul sont souvent modélisés comme un
bruit additif dans le modéle du systeme.

* Erreurs de environnement : L environnement ne peut pas étre modélisé exactement alors qu’une
compensation des mesures est exigée. Un exemple des erreurs types est I'incapacité de prédire
exactement "amplitude et la direction du vecteur effectif de gravité {2]. La formule de gravité et Ia
tméarisation du modéfe de gravité en fonction de I'état de navigation sont discutées dans le

paragraphe 1.2 2,

De ce qui preécéde, nous pouvons maintenant citer la majorit¢ des erreurs d’instrumentation et
J'alignement relatives aux capteurs inertiels accéléromeétres/pyroscopes. Les erreurs communes
atfectant les accélérometres et les gvroscopes sont : le biais, le facteur d échelle, tes non-linéarités, la
non-orthogonalité et le bruit de mesure. En plus. les gyroscopes sont affectés par leur sensibilité aux

«Mets d acceleration. La figure (Fig.I.17) illustre quelques tvpes d erreurs classiques |4].
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Fig.I.17 : Quelques types d’erreurs classiques

Brais
Le brais est définit comme étant la moyenne, sur un temps spécifié, des sorties mesurcées aux
conditions d’operations spécifiées indépendamment de I'entrée. Le biais est I"erreur la plus évidente. Il

~ agit tout simplement d’une valeur additionnelle :
Qe = Aenee T OBhyai qu'] 9

Comme le biais évolue legerement avec le temps, nous pouvons le décomposer en deux parties.
I .a premiére partie est une partie déterministe qui peut étre déterminée par calibration, nommeée | offset
du biais, qui est Poftset dans les mesures fournies par le capteur 2 partir d'une vraie entrée. La
deuxieme partie est une partie stochastique, nommée dérive, qui est la variation du bais dans le temps
duc aux variations de la température. Par conséquent. la dérive est particuliérement forte pendant les
premicres minutes apres la mise sous-tension de la CI quand les composants électroniques s échautfent

[6]. Le biais s’exprime alors comme suit :
Odpad 1) = day + dot Eq.I-20

Facteur d échelle

[¢ facteur d’échelle est une erreur multiplicative exprimée comme suit -

daome = K-acmrcc rq]-.?]

30
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Le facteur d’eéchelle est dii surtout aux erreurs de fabrication et n'évolue pas constdérablement. En

conseéquence, il est déterministe et peut étre quantifié ou détenniné par calibration dans la plupart des

cads.

Non-linéarités

Les non-linéarités sont des erreurs qut se présentent dans presque tous les capteurs existants.
[-lles représentent en fait la déviation de la valeur obtenue a la sortie du capteur par rapport a fa vraie
valeur de fa grandeur d’entrée. Elles sont souvent exprimées sous forme d’une s¢rie de type suivant :

uome = K(l '+ Kl~acrllr£x: + K:.H- T e qu-22

enree
avee K, et K sont le biais et le facteur d échelle respectivement.

Brun
Le bruit est un signal additionnel résultant du capteur lw-méme (bruit dans les composants
clectroniques, le bruit de quantification, ...) ou des autres équipements ¢lectroniques interférant les

sigmaux de sortie. H s exprime par :

Eq.1-23

dame - denree ¥

[.¢ bruit en général n'est pas systématique et donc ne peut pas étre enlevé de la mesure en utilisant des

modéles déterministes. 1l peut étre sculement modélisé par un processus stochastique.

Non-orthoponalités

Les non-orthogonalités sont des erreurs spécifiques aux Cls. Elles sont dues a une imprécision
eventuelle d'emplacement des capteurs mndividuels. Mis a part des cas spéctaux, le repére nominal
dans lequel les vecteurs d accélération et de rotation sont donnes est un systeme orthogonal et direct et
ses axes sont normalement paralléles aux bords du boitier de la Cl. Quand maintenant les axes
sensoniels des capteurs ne sont pas parfaitement alignés avec le repére nominal, ou quand 1ls ne sont
pas exactement orthogonaux 'un par rapport a lautre, des erreurs vont évidemment apparaitre.
(ependant, grice aux méthodes de fabrication modemes, ces effets sont plutdt mineurs et ne sont pas
detectables avee nos moyens. Les non-orthogonalités peuvent étre en général compensées ou

maodélisées dans les équations d erreur de 1'INS.

3
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Performances :

Les performances des systémes inertiels dépendent de la qualité des Cls. Alors, il est nécessaire
de mmimiser le maximum d’erreurs entachant les mesures des capteurs pour améliorer leur qualité. e

tableau .2 liste les principaux paramétres de performance pour les différents grades des capteurs, |11].

Grade Nxvyganon Tactica) Aumtamotre Consumer
Sen:a - . - , . - A . ,
Case Acta. Grre Alzel G Acgel Caze Accel
T-pe
B 0 ] - §-0 LY N4 2 i€ 4
13
ST . Jer g g z gep s N
Seale - L RO I 1
Farran = P For e
bt | owlEe | g
L e [ R S ——— e s
arr Kz | deglz Hr | g v Ex
Foutomnz
ERY I I 2040 ok =2 b nuny 2 hmoead
Eax

Tableau 1.2 Performance des différents grades des capteurs inertiels

1.2.2-Equations de navigation et équations de mécanisation

Les mesures brutes des accélérométres et des gvroscopes sont la force specifique ) et les
vitesses angulaires o) respectivement exprimées dans le repere véhicule 5. Cette partie est consacrée
au développement des équations de navigation inertielle et de I"algorithme d’¢volution et d’intégration

des données inertielles en forme discret. Le repere utilisé comme systéme de référence pour la

navigatton locale est le repére n, pour des raisons suivantes -

La definition du repére local est basee sur la normale a Uellipsoide de référence . comme résuitat,
les differences de coordonnées géodésiques {Ap,Ai.Ah! peuvent étre appliquées comme sorties du
systeme

* Lesaxes du repere local (NED) sont alignés avec les directions locales Nord, Est et Down. Alors,
fes angles d'attitude (roulis, tangage, lacet) peuvent étre obtenus directement a ia sortie des

cquations de mécanisation

(ue a leffet de Schuller, les erreurs de calcul dans les parametres de navigation sur le plan

liorizontal sont limitées
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= Efficacite de calcul

1.2.2.1- EQUATIONS DE NAVIGATION
Les équations de navigation descritisent mathématiquement le mouvement du véhicule a étre
positionné en se basant sur les lois fondamentales de Newton. La transformation de ces équations,

¢erites dans le repére mertiel /, au repére local décrit un systéme d équations différentielles du premier

ordre.

1°)- Eguation de orientation

L algortithme de développement des équations de mécanisatton nécessite le calcul de la matrice
dorientation €] qui transforme le repere vehicule A dans le plan local #. Cette matrice est une
fonction des trots angles d'Euler (roulis¢, tangage 6, lacet y) qui sont groupés dans un vecteur
note o, avec :

p 1oy Eq.1-24
[.a vitesse angulaire @ , mesurée par les gyroscopes entre le repére b et le repére i exprimée dans le
repere b, peut étre écrite comme suit, 6] :

my = + o, Eq.1-2

. . o . . . 5 b
ot " est la vitesse de rotation du repére # par rapport au repére ¢ exprimée dans le repére b et @, est

la vitesse de rotation du repére b par rapport au repere # exprimee dans le repere b (voir annexe A).
[."equation (Eq.1-25) nous permet d’écrire :

,:\h - (l)h - t"f)h qu—26

St th m

. - . - w h > i 4
n utilisant fa matrice de rotation C, |, le vecteur o, peut s’exprimer comme suit

1 h t
o) =@, + @,

m

2 1 Eq.[-27

m
Ol

f
(e (C}j) et @ =’ + o,

L]
L]
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|."equation (E£q.1-26) devient :

i b ~h v =
oy = o = CMol + wl) Eqi-28

Pour obtenir le vecteur dorientation p . il est nécessaire de calculer la rotation entre @ = [p q ]’ etle

vecteur dérivée de 1 orientation g = [4 0 1]

p) [4) (0 0)
on =lql=10 +Clg.x) 8]+ Clg.x)CB,v) 0 |
T 0 0 ,/',j

9

™r aﬁ“wt 6
Y
U /

Eq.1-29

eu p. . 1 sont les vitesses angulaires autour des axes x. v, z de la centrale CI {exprimées en rad/sec) et
fournies directement par les gyroscopes aprés I'enlévement de @) .

De I'équation (Eq.1-29), nous pouvens deéduire le vecteur dénivé p, |6] -

(¢ I | {cosf) singsing  cosgsingd | p
;'7fj(9 =( g (=——1 0 cosgcosd -—singcosd jq¢ Eq.1-30

R R 1™ coso o
_}\f/!}' r 0 5N ¢ cosg r

l.e wvecteur d'orientation  p  est facilement obtenu maintenant par simple intégration :

i J-( .c,"rﬂ;' T ((!)_‘:_ andh '. (‘(1):, 3 {():L ))d’

D apres equation (Eq.1-30), 1l est évident que la mise a jour des angles de rouhs et de lacet
presente des singularités quand [Mangle de tangage du véhicule est égal a 7 /2. Mais dans le cas de la
localisation d'un avion de trahsport {avibn subsonique), cela ne pose pas de probléme puisque les
angles roulis et tangage de 907 sont impossibles. Cependant pour la mécamsation, les angles d'Euler
peuvent étre déduits directement a partir de la matrice () obtenue par la résolution de I'équation
stnvante, |21

C =Cre2s

nh

Eq.l-31
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Fr appliquant le théoreme de Coriolis. la vitesse absolue du véhicule, présentée par la dénvee

premiere de la position dans le repére inertiel /7, est donnée par, (2] :

AV Eql-35
dt

)" ¢st la matrice anti-symétrique du vecteur rotation terrestre .,

| a denvation de Féquation (Eq.1-35) donne ;

d: i d i
I‘ _ ¢ \\_._ s di(Qlf“rl)
dt- dt dt S
Mo ) Eq.1-36
dt
| ¢ vecteur dértvé du vecteur vitesse relative est :
|
A S T B Eq.1-37
Jt dt- )

{-n intégrant 1"équation (Eq.1-18), aprés avoir appliqué le théoreme de Coriolis, nous obtenons, 12) :

V=t g 020, Eq.I-38
| ¢ deuxieme terme de 1 éguation (Eq.I1-38) représente la force spécifique f compensée de la pravité
locale ¢ et de I'accélération de Coriolis,

Lo vecteur vitesse relative v est projeté dans le repére focal n1par: v = Clv,

Cette deriére relation, I"application du théoréme de Coriolis, et 1’éguation (Eq.I-38) nous permetient

d ecrre

‘:'(!E)mx + v )

U(Q,ny P ey )
(@ 2 f s g
- |«

2n ZQ: :U + fn + g Lq;—l()
Done 1équation dynamigue de la vitesse s’exprime par, |2] :
\.,1 — Hljl Qll + QT! }( + é, qu"io
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Chapitre 1 : Les différents systémes de positionnement

. torce spécifique ™, exprimée dans le repere local 7 est déterminée par : " = Cof)

i “cquation (Eq.1-40) affirme simplement que 1’accélération sur la surtace de la terre du véhicule esl
cpale a laccélération mesurée par les accélérométres apres avoir soustrait 'accélération de Conohis
par la vitesse de véhicule ct la rotation de la terre, et aussi la compensatton de I’accélération de gravite

iocate.

4°)- Modélisation de la gravité

e vecteur de la gravité focale g se réécrit comme suit
g o= [0 0 gn]l =G -w; <o, xR
qui est la somme de la gravité de la terre G et I'accélération centrifuge due a la rotation terrestre. gy,
note ¥ par la suite, est la composante basse (down) du vecteur g" qui se dinge légérement vers

I"equateur.

o fait. la gravité peut étre modélisée comme suit

ol :IO 0 y"]' . :,v((p,h)za](l +a:sinquwta‘simgp)+(a4 +assin:(p)1 +ah’

ou 4, aa, sont des valeurs constantes hstées dans le tableau 1.3

a, 1797803267715 a [0.0000030876910891 |
_ , o o sy ; e
a; | 0.0052790414 as 0.0000000043977311
a To.bﬁd@z?ﬁié“" T A 0.0000000000007211
bl i — |

P S T | A L
Tableau 1.3 : Coefficients de la gravité normale

1.2.2.2- EQUATIONS DE MECANISATION
l.es ¢quations de mécanisation sont des équations utilisées pour résoudre informatiquement le

svsteme déquations (Eq.1-31), (Eq.1-34) et (Eq.1-40) afin d obtenir les incréments de la position, de la

vitesse et de Pattitude. Le svstéme est réécrit comme suit
i [ o DVH
eal =t 2020 2R g Eq.1-41
=,
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Chapatre | - Les différents systémes de positionnement

Par coombinaison des conditions imtiales au systéeme, les équations de mécanisation se composent de
trons étapes principales

= Correction des mesures brutes, {ret @, de la Cl des erreurs connues ou estimées

* Mise a jour de lattitude

= [ntégration de la vitesse et de la position

I ¢ schéma fonctionnet ci-dessous récapitule la mécanisation globale de 1'INS dans le repére n.

D aprés la figure (Fig.1.18), les données gyroscopiques sont utihisées pour mettre a jour la

matrice de rotationC) . En conséquence, n'importe quelle dérive dans les données dorientation

provoguee par l'inte’gration des sorties gyroscopiques perturbera la matriceC;, causant des calculs
Jraceelération incorrects. Les mesures accélérométriques contiennent en fait toutes les accélérations
captées - laccélération de Coriolis, qui est fonction de la vitesse du véhicule, et la gravité, qui est la
sommes des accélérations gravitationnelle et centnfuge et qui peut étre approximée par la grawvité
nornale " Ces accélérations doivent étre soustraites des mesures dans 'ordre d’extraire la vitesse et

I position corrigées du véhicule. Avant I'intégration, les mesures de la force speécifique comigées des

crreurs inertielles doivent étre transformées du repére véhicule b au repére local # en obtenant ainsi le

terme £ puis intégrées pour avoir les incréments de vitesse.

Calcul dc g" <
vﬂ
[ R j R rl.?.a
Y
Calcul de (UL:],C:
(UGI!

o w"

( wxt la mamnee de rotation du repére lerrestre ¢ au repere local n

Fig.1.18 : Mécanisation du systéme INS
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1.2.3- Technique d’initialisation et d’alignement d’INS

D aprés les équations de mécanisation détaillées dans le paragraphe 1.2.2.2, nous constatons que
¢ prncipe de la navigation inertielle est geénéralement basé sur la connaissance de 'information
mitiale du systéme. Pour cela, nous avons besoin de neuf parametres initiaux (position, vitesse,
attitude). Linitialisation unprécise de ces paramétres affecte la compensation de la graviié et de la
vitesse de rotation de la terre ce qui ménerait 3 une navigation imprécise. Alors le bon choix des
procédures dinitialisation et d’alignement assure un excellent point de départ pour la phase de
navigation,

lLa position et la vitesse initiales sont souvent obtenues en utilisant les données d’un capteur
externe comme GPS. Aprés avoir effectué la comrection de I'effet de lever arm (Chapitre Il). nous

AVons o

sy (U) = fw\'

Vo (0)= Vi

Eq.1-50

Fq.l-51

Concernant I'attitude imtiale, différentes procédures d alignement sont appelées pour determiner
I"orientation relative du repeére A de Ta CI avec le repere local #. La matrice de transformation C;," est
dong exigée dans le cas de la structure strapdown. En mode stationnaire, les algorithmes d alignement
passent par deux étapes : Alignement grossier (coarse alignment) swvi d'un alignement fin (fine
aliznment). L alignement grossier est une procédure qui peut étre faite en utilisant les mesures des
accelérometres {alignement horizontal) et les mesures des gyroscopes (alignement d’azimut), ou
alternativement, une méthode analytique résolvant le probléme des deux vecteurs de mesures avec

Putdisation des mesures de gravité g et de vitesse de rotation de la terrew,_, [8]. comme suit :

gL
g ), COS J (f: )"
Clep0 g =i [ Eq.1-52
2@, Cos "(f" ; )1
~ 1 | W > @y
| = 0 0o |
L % J

A partir des mesures des accelerométres, 1'aceélérometre vertical mesure la gravité apparente et les
3 \ . 5 . . h h I
accelerometres horizontaux sont de sorties nulles dans le repére n, c-a-d : t) =C| [O 0 g] . et les

angles roulis et tangage sont donnes par. |8 :
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o -
ol0) = signlf), Jsin | - Eq.I-53

o i
o{0) = ~sign(f? )sin '] = Eq.l-54

ou sign désigne le signe de la composante f, de {a force spécifique £ Ici, seul le signe def,  est

utilisé parce que I'erreur de gravite est trop faible comparée au biais de I'IMU de basse qualité.

o o1 . donnes ci-dessus, doivent étre corrigés des biais accéléromeétriques en utilisant les formules

sunvantes, |8
i bn ~ N b
of = L =~
g 2

A partir des mesures des gyroscopes, basees sur la connaissance de la vitesse de rotation de la

a.v

terre captée par chaque gyroscope aux conditions statiques, |'angle de lacet y(0) est donné par
i‘expression suivante

o

1 tho~
S Eq.l-55
(Ulh.\ :

1A0) = — tan

De méme. azimut o doit étre corrigé des dérives gyroscopigues par I'expression sutvante |

d

R Y
0, COS (P

LN

Cependant. et dus aux larges erreurs et de bas rapport signal/bruit des gyroscopes de mauvaise
qualité, la méthode d alignement grossier ne peut pas étre appliquée en mode stationnaire. Seuls les
anvles toulis et tangage qui peuvent étre déterminés par fes équations (Eq.1-53) et (Eq.I-34). Tandis
que linformation du lacet est fixee a partir des sources externes tel que le compas éiectronique ou un
nmagnétometre.

En mode dynamique, une technique d’alignement grossier est considérée lorsque 1'IMU est
nstatlée sur un véhicule en mouvement. La technique repose sur 1'utilisation des vitesses dérivées de
GPS si 'axe avant du vehicule est paralléle au vecteur vitesse, ce qui est le cas pour la plupart des
applications de navigation terrestre. Dans ce cas, le roulis est initialisé a zéro. Le tangage ct le cap

peuvent étre initialisés comme suit, [8]
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Chapitre T . Les différents systémes de positionnement

(}(”):tan : == -‘,__\—Q: EqI‘S()

l,'f(()): tan {V'] Eq.]-57

Vi

Pour les adronefs, les équations (Eq.[-56) et (Eq.1-57) ne seront plus valables parce que les
composantes latérale et verticale du vecteur vitesse peuvent exister dues au vent ou aux manoeuvres.
Pour cette raison, le filtre EKF doit étre utilisé.

Une fois Palignement grossier est exécuté, Palignement fin est d’habitude apphiqué par
uttlisanon du filtre EKF.

1.2.4- Avantages et inconvénients des systémes inertiels

Le systeme tnertiel INS est parmi les systémes primaires pour ia navigation aérienne. Il est

caractérisé par les avantages principaux suivants

= [Disponibilité . Le systéme est entierement autonome, indépendant des dispositifs extérieurs. 1l peut
ctre fonctionné dans n importe quel endroit de la terre (tunnels, sous mer, ...).

* Solution globale de navigation ; Le svstéme fournit la position, la vitesse et 'onentation en trois

dimension ainsi que les accélérations et les vitesses de rotation mesurées par son unité IMU.

* flautc précision de positionnement a court terme - L.a précision est dautant meilleure si le systeme

est suppose bien mitialisé et avant que les effets de dérive ne deviennent trop forts.

« Haut débit de données : La fréquence déchantillonnage des CI peut varier de 100 a 150Hz ce qui

est particulierement intéressant pour les systémes de conduite automatisée,
I.¢ svstéme mertiel présente aussi quelques mconvénients :

» [Deégradation de la précision avec le temps © Cela est due a la forte dérnve résultée apres la double
integration.

» Sensibilité a la gravité : Bien que les effets de ta gravité peuvent étre compensés, mais il en résulte

toutefors encore des erreurs dues aux erreurs d’orientation.,

= Pas d’information absolue : La position et la vitesse sont toujours calculées a partir des conditions

iitiales qui dotvent étre fournir par un disposttif extérieur.
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Chapure 112 Le filire ERF pour la fusion INS/GPS

11.1- INTRODUCTION

[ es insuffisances des deux systemes INS et GPS citees dans le chapitre 1 précédent rendent
possible leur hybridation. Le systeme hybride est pitoté par le filtre numérique de Kalman qui
permet d’estimer les erreurs issues des capteurs avec minimum de variance.

Dans ce chapitre, nous allons rappeler le principe du filtrage de Kalman, en particulier le
filire EKF. et détailler les équations mathématiques linéaires construisant le filtre.

Le chapitre expose cgalement les différentes architectures d hybndation. Plusicurs
considerations de mise en applicatton du filtre de Kalman (synchronisation, detection des trajets
multiples. réglage des parametres du filtre, .. ) sont discutées aprés avoir développées les équations

du modele dvnamique d'erreur du systeme inertiel, en se basant sur une linéarsation par

difterentiation, et les équations du modele des observations fournies par le GPS.

I1.2- FILTRAGE DE KALMAN
11.2.1- Principe et algorithme du filtre de Kalman
le filtre de Kalman est un estimateur linéaire optimal et récursif qui fournit I’estimation

minimum de variance en présence d une source de bruit.

Pour les svstémes de navigation, le filtre de Kalman estime généralement les erreurs de |"état
de navigation avec leurs précisions obtenues par la matrice de covanance.

[.c probleme de I'estimation du vecteur d"état peut étre divisé en trois classes distinctes selon

I'intervalle d observation [t - 1]

» [.aprédictionsit <t
» [ filtragesit = 4

= {clissage sit= g
ou € est instant a laquetle les mesures sont effectuces

Le svsteme déquations utilise dans le filtre de Kalman repose sur deux modeles
fondamentaux qui sont le modele de processus, ou le modéle dynamique, et le modele

Jd observation, ou de mesure.

Le modele dynamique permet de decrire la variation du vecteur d'état avec le temps. 1l est

Jefint par 1" équation linéatre suivante :

Fq.ll-1

A= b+ Gy
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Chapitre 11 . Le filtre EKF pour la fusion INS/GPS

ou la forme discrete suivante :
X, =@x +0u +w, Eq.1I-2
avec

X X o representent le vecteur d état aux instants ket & -/

/et ¢, la matrice dvnamique et la matrice de transitionde ka k- /

(r la matrice de commande
H le vecteur d entrée
Wy le bruit de 1"état

Le modéle d observation est le modéle stochastique qui décrit I'information fournie par le ou
les capteurs en une équation liant les parametres de 'état de la mesure et du bruit. L' ¢quation de

mesure est donnee par

A = Hyxe+ v Eq.lI-3
avec

o lamesure a l'instant &

H: la matrice d"observation, qui fait le lien entre les parameétres de 1"état et les mesures

vy le bruit de mesure

Pour simplifier le formalisme des équations du filtre, une hyvpothese est faite que les bruits
detat vy, et de mesure v, sont considérés comme des variables aléatoires de distributions
vaussiennes connues a priori, indépendantes, blanches et indépendantes de |'état imitial du svsteme.
Done .

Powsg ~ (0, O
Py - (0. Ry
f‘./w,_\','f/ Wi

ou O et B, sont les matrices de covariances de processus et des mesures respectivement.

Deux étapes principales d’estimation des paramétres sont considerées : |'estimation a prion
{la prédiction) et I'estimation a posteriori (la correction). Les paramétres du systeme sont estimes
premierement a partir des valeurs de |'étape précédente et ensuite corrigés par des mesures dans
|"¢tape de correction. Le tableau [1.1 ci-dessous montre les différentes étapes d’estimation des

parametres du svstéme
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Initialisation | X (0); [:‘(.K(O))
Do s (O) = var[xm,k (O)] ‘

‘ ) . Ty
} K = !{(wl'kHL-l[Hk-i-ll)kfl.kHA"rH + R

“Calcul du gain

LE o ’ i s o tyl
X o = e F K alSa = X /.-] |

|
:‘ {Correcticn) i

i ])AH b+l ={ F 5 KA'+I'H.('+i )'Ph-l k %

¢ Mise a jour des mesures

.r Mise & jour de covariance

| Prédiction temporelte | Xy 2 8, ?(A i+ Gk u,

i ' P.M k :¢k'1)k A¢kI +Qk

L .
Tableau IL1 : Equations discrétes du filtre de Kalman

I."¢tat nitial est une variable gaussicnne, indépendante des bruits du systeme. L’étape de
prédiction permet la prédiction de I'état et de sa précision a instant &/ a partir de 1'état a
I"mstant & et du modéle d évolution du systéme. On obtient donc I'état X,, , aVec sa matrice de
covariances associée .y . Une fois la mesure Zia est disponible, 1’état prédit peut alors étre
corrigé par P'innovation [7,,, - H, . %] (ou résidus) pondérée par le gain du filtre K+ On en
deduit ators estimation de 1’état X, ¢ @vec sa matrice de covariances associee p; i,

En fait, le gain de Kalman a ét¢ calculé de fagon a minimiser la covariance derreur a
posteriornt Feys 4o, il est égal 4 la covariance de prédiction d'état £, (H/., divisée par la
covariance dinnovation [ H,_ P, ,H [, + R,,,]. Si notre mesure est plus precise que notre erreur
de systeme, alors R, </ ., et K, =1 . Cela donnerait plus de poids & la mesure dans
testimation de I'état. Si en revanche nous connaissons notre erreur de systéme plus précisément

que notre mesure, nous devrions alors rendre la correction due a la mesure trés petite. Dans ce cas,

Mo ;P ainst la correction sera trés faible.

[1.2.2- Le filtre de Kalman linéarisé LKF

La formulation du filtre présentée ci-dessus est basée sur un modéle lindaire des systémes et
clle n’est donc pas applicable dans les situations ol le modele du systéeme ou le modéle de la
mesure ou bien les deux est/sont non-linéaire(s). Ainsi, le probléme principal dans ces cas est de
linéariser d'abord le modele, puis d'appliquer le filtre standard de Kaiman pour obtenir I'état du

systeme. Le filtre de Kalman linéansé LKF (Linearised Kalman Filter) est une des methodes

developpeées dans cette direction.
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Dans le filtre LKF. la lindarisation est faite autour d'une certaine trajectoire nominale. qui ne
Zepend pas des données de mesure. ¢.-a-d. que Fexpansion en série de Taylor utilisée pour la
“neansation est évalude & un certain point nominal connu.

Considérons un systéme non-linéaire représenté par les deux modéles de processus et de

TIesure suivants

ff.l‘,;-,/, Hp g ) o Wiy Eq”-4

hxgr Fq.11-5
I ou, fet h sont des fonctions non-lin€aires connues, u; est le vecteur de commande, et w; et Vi

~ont des processus de type brutt blanc non corrélés,

Fa non-linéarité peut résider soit dans le modele du processus soit dans le modele de mesure soit

Jans les deux fonctions,

Supposons qu'une trajectoire approximative x,"" (Fig.[1.1) puisse étre déterminée par un
moyen quelconque © cefle-ci est référée en fant que trajectoire nominale (la trajectoire de
reterence) La trajectoire réelle (actuelle) Xz, peut €tre écrite en termes de et derreur oy,
comme suit

_HOm

SR Axy

Eq.l1-6
Les equations (Eq.11-4) et (Eq.11-5) deviennent
\ " {)_.\’,( .f‘(.’{‘:'_)r * (5.\‘,(-,,!, g /) Wi g Fq“'7
S GBEEDTY B Wy Lg.11-8

Par I"application de I'expansion de série de Taylor dans I'équation (EQ.11-7) et en supposant
que O3y est petit, nous allons réaliser une expansion de / autour de v, en ne gardant que le terme

de premaer ordre

20

Bow B4 B =] '(_'c,f_"_'j”, u, )+ —';! A, + termes d' ordres dleves | + W,
R 7 S

EESEE

Eq.1l-9

A ol /‘(.\_;J:;.;?: . “'i r ): A_:ium

L¢ modeéle dynamique linéarisé s écrira donc comime suit
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Chapitre 11 - Le filtre EKF pour la fusion INS/GPS

Trajecroire reelle x,

3

- 83
i R
i -
5 -
s 7 Trajetoue Nomunale 1™
2
= tReelle) - (Nomumaie) = 51,
>

Temp:
Fig.IL1 : Trajectotres nominale et réefle pour un filtre linéarisé de Kalman

A, =g A+ wy Eq.l1-10

ol

ot o o]
&, &x, &,
a, d. o,
ol ey éy, ax,
ol g

&y, @Evs Qv

P

Eq.Hl-11

ctwy N1 {;)U

En negligeant le second terme et les termes d'ordres supérieurs, la prédiction de I'état est
propagee par les equations non-linéaires tandis que les erreurs d'état le sont par un systeme linéaire
separe.

Le modele de mesure peut étre également lindarisé en utilisant I'expansion de la série de

Mo

lavlor. en hincanisant £a x]"" et négligeant les termes d'ordres supérieurs :

"

! =)
e ch . o .
P h(.\';”")ﬁu e A, + rermes d'ordres élevés |+ v, Eq.11-12
(e
e o hrx)

Vors. le modéle de mesure linéarisé s écrira comme suit -
e Fhoxe vy Eqli-13

[R]4)
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11.2.3- Le filtre de Kalman étendu EKF

e filtre de Kalman étendu EKF (Extended Kalman Filter) est une autre approche
J'estimation des problémes non-lingaires. 11 a éte développé par Stanley F. Schmidt. [l représente
nrobablement Iapproche la plus commune et la plus populaire pour traiter un systéme non lineaire.
<un fanctionnement consiste simplement a linéariser tous les modeéles non-linéaires de sorte que le
Mitre lineaire traditionnel de Kalman puisse ¢tre appliqué. L'EKF est devenu une approche standard
~our un certain nombre d'applications d'estimation nonlincaire.

EKFE est similaire & un filtre linéarisé de Kalman sauf que la linéarisation a heu autour de la
rajectoire estimée du filtre plutot que de la trajectoire nominale pré-calculée (FigI1.2). Cect
<emifie que les dérives partielles sont évaluées le long de la trajectoire qui a ét¢ mise & Jour avee
o« estimations du filtre; ce qui dépend des mesures. Ains, le gain du filtre dépendra de la séquence

Sechantillons de mesure et ne sera pas prédeéterminé par les prévisions du modele du processus {5].

>

Traictowe E:nmée < ;

NI I IRD

Temps

Fig.IL2 : Trajectoires estimée et réelle pour un filtre de Kalman étendu

Des eéquations (Fqll-4) et (Eq.11-5), l'approximation de Taylor de / est faite autour de

s~timation de l'instant précédent ¥, , et Iapproximation de Taylor de / est faite a 1"¢état predite

_rrespondante. c-a-d ¢

ol k)
[ A-)zi(;“”! bq.11-15
cx ol
: (. k)
ik)= & ’();i‘)} Eq.ll-16
ox

LTI

- Jdeveloppement limité donne cette fois-ci le modele sutvant :

Eq.11-17

SN +¢f.4(-"k = W My



g

. hapstre - Le filore EKF pour ia fusion INS/GPS B , -

s v H A x, -3 )+, , Eq.l1-18

les équations (Eq.1I-17) et (Eq.II-18) constituent un modele linéaris¢ pour le cas discret.
| avantage de 'EKF est qu'il est plus exploitable pour les missions prolongées. Mais 1l peut encore
sarfois aboutir @ une trajectoire pire que la trajectoire nominale particulierement dans les cas ou
fincertitude initiale et les erreurs de mesure sont grandes.

Le filtre étendu peut étre visualisé dans une configuration de « feedback » comme ['indique la
fleure (Fig.[1.3). Dans un systéme de navigation inertielle assisté par le GPS, les erreurs du systeme
nertiel sont retournées et les corrections sont faites intérieurement dans le systéme inertiel, ainst
nous n'avons pas les données inertielles brutes a la sortie du systeme inertiel.

I.a distinction précise entre les deux filtres (linéarisé et étendu) est basée sur la fonction de
mesure #(x; 14) . et plus précisément sur la fagon dont elle est mise a jour : a partir de la frajectoire
Corrigde (filtre étendu) ou de la trajectoire nominule (filtre linéarisé). Lorsque A(x; ., ;) est calculée
anant que les corrections ne soient faites aux sorties inertielles, le filtre est alors un fltre de
Kalman linéarisé ordinaire. Si A(x; ;) est calculée aprés que fes corrections aient €té faites, le filtre
st un filtre de Kalman étendu. En général, I'EKF est préféré particulierement quand la durce de la
mission est longue, parce que dans ce cas la trajectoire de rétérence peut diverger de la vraie
trajectoire au-dela des limites acceptables. La figure (Fig.11-4) montre les différentes étapes de

»aleorithme d estimation des parametres du systeme non linéaire.

Ylodeie de ',
Witeme
sy
- 1
¥ Fiue de -
Nlesure: et Kalman

Fig.IL.3 : Le filtre EKF en configuration de « feedback »

52



Chapitre 1L Le filtre EKF pour la fusion INS/GPS . -

.- . - e -
!
I R
é Prediction h / C t =
; edicno ; ; gITection ;
\.‘___ -_,/ \\.__. __/
i Modele dvaarque nen-bneare du 4) Calcule du - gamp de Falpan
procasius la prediccon  :'obtient en
sppuguan: e odele 3 lestrmalon = s g =
N .- I\.'-; =P:- i H.- lI-‘{;— 'p.- 5 H_, _R.'- !
precedentes 1, ' : :
o= X T H = =
B o Vel e

1. Prediizon linealre de ia pernurbanon
2y Esomatorn 3 poitencn des parametes

St =% Jv . & 3= o N W P
CX} . -- ..'_T‘_ ‘- _"‘“x- ' 1':— .(-r- "{"\h '}"‘H’_J.\“ ‘J
1, Esmraten 3 pren de aratice de X'T..=dx, v X T
sovaraace 3es ermeuns
) 5) Fsnmanon 3 possertor: de La fovarance des errews
P..=¢ P, ¢ -0
By mmtie=dl. B 00
[ Y [ 3 &
| O o S e S :
Temanenmtmie X 7. J1 e P “e: mesures externes T, . et R

Fig.I1.4 : Etapes de EKF pour I'estimation des paramétres du systéme non-lincaire

11.2.4- Le filtre sous optimal de Schmidt SKF

Plusieurs cas nous permettent d utiliser le filtre SKF (Schmidt Kalman Filter). Par exemple,
« le vecteur detat x contient des parametres dont ne nécessitent pas d’étre implémentés dans le
wsteme, les équations du filtre de Kalman sont modifiées comme suit, [2] :

¥, :m, 0 } (.ﬂ +(wi, l Eq.i1-19

o\ ¢ .. )\ %) W,

X
. i, H:{\'J rv, Eq.11-20
.1': :

ou v, w, ef w-sont des bruits blancs gaussiens non correlés.

[e vecteur x regroupe deux vecteurs x;, contenant les paramétres a implémenter, et x, contenant

Lol paramdtras a sliminor

i “cquation de la mise a jour des mesures se réécrit ;
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:E o J +£ ,l J ("f - f) : Fq.11-21
vg wtilen . oz by

Par fes cquations standards de Kalman, les pains du filtre optimal sont écrits comme suit ;

(P H Py oHY : :
k-1 & i + \2h+U A 2 (ILI’ ]) ' ]_{T +[_{1])1 ' ‘l{f
IRV T 1 Rl Bt | Fq” 1

b ! y f
l}IZM‘I A]/] iz 132&'*1 &HZ

N

CH P HD o+ H P HD+R)

PRI2AT A

[.a non implémentation de x> est ¢quivalent d assumer que x:(0}) = 0 et de mettre Ky = 0. Le

filtre implementé fait propager les matrices de covariances pour un gain sous optimal A’ égal |
A
11

k-l

Puisque x; et x; ne sont pas couples dans les équations, les matrices de covariances a prior

~edrivent

ST (ﬁu’“m x-¢=]| 52 Ql EQ-””23
=0l (P Eq.l1-24
Py B+ O: I:q.11-25

| { tes equations des matrices de covariances a posteriori sont donnees comme sult :

o ot = ("' - A-IH;) Tk A—([ - ‘K1Hi)j - K H Py A(! - KH’{!)I Eq.11-26

- (" - K1H| )‘“1:&-4 AHg KIT b Kle‘”::M I.-H:} KII + KIRA/I;’
:(l - K:HL)Pm»i « — KH Eq.1i-27
Eq.11-28

_ ]y
"JJ.'!I.'!A

I ¢ filtre SKF élimine les calculs exigés dans |"implémentation optimale pour la propagation

e I+ cependant. il calcule correctement les incertitudes du vecteur x> dans le gain K.

11.2.5- Stahilité du filtre de Kalman
| ctude de stabilité de la solution du filtre de Kalman est fonction de la matrice de covariance

de 1 ctat du systeme qui doit étre symétrique et semi positive détinie. Ces caractéres sont assures
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par factorisation de ;. Exemple de factorisation, la technique U-D permet de décomposer la

matrice /' sous fa forme :
EAPRVE Eq.11-29

ou U est une matrice triangulaire supérieure dont les éléments diagonaux sont égaux a I'unité et D

25U une matrice diagonale.

1l matnice 14 converge vers une valeur limite /% quand t—o, c-a-d -

Hm /',( [’,,
hooer

aiors la solution 7 doit satisfaire I’équation de la matrice de covartance de la mise a jour (Tableau

P
@ combinaison des €quations de prédiction et de correction permet d’écrire xy , comme suit :
R A o2 N E R Eq.11-30
=0, t Koy
2’0o une nouvelle matrice de transition correspondante @, telle que

litiegh, =

» UL
tt la solution réelle symétrique semi positive définie de P est dite stable si ]a matrice de transition

correspondante @, a des valeurs propres tous inférieures a I unité.

11.3- DIFFERENTES APPROCHES D’HYBRIDATION

Trots principes d'intégration peuvent étre mentionnés |

* laconfiguration dite « non couplée »

La configuration dite « faiblement couplée» qui prend en compte les solutions du

positionnement de chacun des systémes |

* Laconfiguration dite « fortement couplée » qui prend en compte les mesures brutes du GPS et
l de U'INS, puis modélise dans un seul filtre de Kalman les différentes erreurs propres a chacun

des svsiemes.
l 11.3.1- Mode non couplé

Dans le mode non couplé, les systemes GPS et I'INS produisent indépendamment les

solutions de navigation sans I'influence de I une sur 'autre comme I'indique la figure (Fig I1.5).
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Biais (accelérometre}
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% Erreur estimee en

Positton, vitesse at attitude
Centrale .| Algo. De -
mertielle mécanisation
Position, vitesse
Attitude
Récp. GPS | | Observation ; Erreur F]l.[]"(:.‘ (_je
KE Position, observee navigation
vitesse {EKF}

Fig.1L7 : Couplage faible en boucle fermée

11.3.3- Mode fortement couplé
Dans ce systeme, les mesures « pseudo-range » et « pseudo-rate » des satellites ont éte
<hisées pour aider le filtre de navigation, ainst que l'accélération et la vitesse angulaire de 1'INS.

.+ tuston se fait directement au niveau des données brutes.

Dans une telle architecture, les filtres de Kalman séparés pour le récepteur GPS et le
Tocessus de navigation sont combinés dans un seul filtre d'intégration. Comme représenté dans la
- are ci-dessous, ce filtre accepte des residuels de (pseudo-range) de GPS et de mesures Doppler
s rectement {Delta-range). L'état derreurs du filtre incluse maintenant ['état d'erreurs INS
“osition. vitesse, attitude, erreurs gyvroscopiques, erreurs d'accélérometres) aussi bien que de

aveaux dtats représentant le biais et la dérive d'horloge du récepteur GPS. Les composants du

ccteur d'état du filtre qui représentent les erreurs d'INS sont utilisés pour calibrer I'I'NS et pour

. rriger ses estimations de la position, de la vitesse et de l'attitude. Les estimations du biais et de la
werive dhorloge par le filtre sont utilisées pour corriger les mesures GPS.

Cette approche peut apporter ainst une metlleure performance et une plus grande robustesse
. 1e le svsteme faiblement couplé. Elle fournit des estimations de navigation précises pendant des
eriodes ou la dvnamique de l'aéronef est élevée et pendant les périodes de blocage des signaux
mnung ). et assure une meilleure élasticité face a une géométrie défavorable des satellites, aux
“ortes de donnees, et aux erreurs de I'INS. Mats elle est plus chére a mettre en application et plus

s hicile a développer.
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Fig.I1.8 : Couplage fort

H.4-TMPLIMENTATION DU FILTRE EKF POUR LA FUSION INS/GPS
[1.4.1- Equations d’erreurs du systéme INS

L.es eéquations de mécanisation, descritisées dans le chapitre précédent, ne fournissent aucune
formation sur les erreurs du systéme. Les données regues de I'IMU se traitent pour obtenir la
misc a jour des paramétres de navigation sans savoir la véracite de ces paramétres.

En pratique. 1l est souvent exigé d’estimer les erreurs du svsteme dans I’ordre d’améliorer les
nertormances a un niveau satisfaisant. Les erreurs que nous avons besoin de les estimer incluent les
rreurs de la posttion, de la vitesse, de |attitude. ot des capteurs mertiels. Leur fonctionnement peut
stre modélise en appliquant les techniques de perturbation au systéme d’équations (Eq.l-41),
sutrement dit. nous supposons que les paramétres de navigation vont étre déviés de leurs vraies
-aieurs par des petites quantités, et par dérivation de ces deviations nous obtenons un ensemble
4 equations diftérentielles du premier ordre.

Par exemple, les perturbations de la position, de la vitesse, et de I'attitude s expriment comme

St

Copla gt Eq.1i-31
SR l"q”-32
Sy Eq.11-33
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l.es signes et & indiquent les valeurs estimées et les erreurs respectivement. dr ¢t dv regroupent

les composantes d’erreur en position et en vitesse respectivement. Ils sont définis par:
o' =ap, 82 ) et st = [Sv v, v, |

l.cterme £ est la matrice anti-symétrique regroupant les erreurs d’orientationdp” =[e ¢, ,g,)] ,

dVeC
0 -£, &
[REI ] _ ” " e
L7 e (Op x)_(g x)* &y 0 =
gy Gx 0

Dans ce qui suit, nous allons donner que les résultats du systéme perturbé. La linéarisation par

differentiation du systeme (Eq.1-4 1) est bien détaillée dans "annexe C.

1L4.1.1- MODELE DYNAMIQUE DE L’ERREUR EN POSITION
L équation dynamique (Eq.1-34) de la position est fonction de la position ¢t de ia vitesse. Par
differentiation, 1'equation dynamique d erreur en position peut étre obtenue en utilisant les derivées

partielles

G S 4 S Eq.1I-34
ol
o 20 ¢ |00 29 2
Lo 04 oh v v, oy,
po|od ed ar) . (o4 o4 o4
T e 84 ol T ove dv, ov,
oh oh oh eh  oh ok
[fp 04 Oh | | Ovy Ov,  dvy |

11.4.1.2- MODELE DYNAMIQUE DE L’ERREUR EN VITESSE

Lin référence a 1'équation dynamique (Eq.1-40) de la vitesse, le résultat de perturbation nous

donne

{}.\._,, _ /.-I-r()wr.f,!u + ]';1,5"” + (f-n X}B-pn +(':(‘5f.b Eq”_35

ou (,f ! ,<) est la forme anti-symétrique de la force spécifique /. & *sont les erreurs résiduclles
dus accéléromeétres et qui sont transformées dans le repére de navigation # en utilisant la matrice de

transtormation ) et
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Pour ce but, les erreurs inertielles citées dans le paragraphe 1.2.1.4 ont besoin d’étre modélisées

dans le vecteur d’état du filtre de navigation en addition aux erreurs de position, vitesse et

d attitude.

Pour le cas du biais b, du facteur d’échelle s, et de la non-orthogonalité y

, les €quations

d'erreurs des accélérometres c‘:fm et des gyroscopes (S(oms écrivent respectivement comme suit,

2
o ) B
()/r.‘- = hu + (j!a(g(./rh )".u i ra '},d

LI s by
o, =h, + dmg(a),.h ).sg Fol ony

Eq.11-39

Eq.11-40

les indices w et g désignent les erreurs correspondant aux accélérométres et aux BYroscopes

respectivement, et - fF = [f:‘, f. 7. }l w) = [(u\, @, w, I'

[.ex vecteurs de non-orthogonalité 7. et ¥, sont donnés comme suit

h=MwhwnwhwnthVn=bw#w#waﬂmJMP

/et 1, sont deux matrices définies par -

't f, 0 0 0 o0 .
/.'!:JO O f, f, 0 0(:7={0 o0 o, © 0 0
f. f

i N ;

00 0 0

L°¢volution des erreurs des capteurs peut étre exprimée par les équations dynamiques ci-

dessous. Pour plus de détail. nous pouvons faire référence a [2] et {12,

h} u’mg(c -, )h,, + W,

;';J = ffiug(c - )/7 +w,

3
ot

CL = diag (c

£

=diagle, b, +w,

1A8 el

(
= u’mg((

\+w

&S 2

)

)
=dugle, )y, +w,,

)

- ‘VH+H

Eq.ll-4ta
Eq.ll-41b
Eqll4lc
Eq.il-41d
Eq.ll-4ie

EqIl-41f
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s G G gt JSOMIE les parametres des processus stochastiques en temps continu {random

walk. random constant, processus de Gauss-Markov du premier ordre, ... ) et qui sont définis dans
"annexe B.

Le bruit de mesure est un bruit de haute fréquence et qui peut étre modélisé comme un bruit
blanc. Les biais et les erreurs dues & la dérive sont parfois modélisés comme un processus de
(auss-Markov du premier ordre [3]. L.e modele est décrit par ’équation ci-dessous ou 1/B est le

temps de corrélation de la variable aléatoire & et w est un bruit blanc gaussien :
== fou +w Eq.11-42

11.4.2- Modéle dynamique du filtre en temps continu et en temps discret
En tenant compte du bruit dynamique du systeme, le modéle d’erreur peut s Ecrire en temps

continu sous la forme matricielle suivante :
ac = Fae+ Ow Eq.11-43

ol avest le vecteur d'état qui regroupe les erreurs de position, de vitesse, d’attitude, des
e . : 5 b b f
accelérometres et des gyroscopes @ ax = [c‘:r S Sp &, &vib]]
J- est la matrice dynamique du systeme, (5 est Ja matrice de commande, et w le vecteur de brutt du
svsteme formé par les bruits de vitesse, d'attitude, des accélérometres, €t des gyroscopes .
W= [w\, W, oW, W g]’
Le cas ol les biais des accélérometres et des gyroscopes sont seuls considérés, et en tenant

compte des équations (Eq.11-34, Eq.11-35, Eq.1I-36, Eqll-41a, Eq.1l-41b), les matrices (/' (/) et le

vecteur w s expriment comme suit

T, o 0, 0, 0, | 0, 0, 0, 0]
/ T (o I 0, ¢ro0, 0, 0,
poeik, T, (Conx) o0, e G=l0, CF 0, 04:
. B, 0, diagle,) 0 0, 0, 1, 0,
0, 0, 0 0,  diagley)] 10y Os 0 o

W = [u“, Wiy Wop wg,,]]

NS ’ ' ¢ ' : xe C.
| a considération des autres erreurs ainsi que I’expression de /- sont données dans 1"anne

63



Chapitre 11 Le filtre EKF pour la fusion INS/GPS

Py = Deipy

fla {lu
riod =t Ao = A
2 - RILL] _ [A%Y tifs o A% (G128
oy = (-A )um' - h(",w A)‘ . i M Fq.11-50
Viww — Vi I (Fs
)'l n
Vi 7 Yars ),

Nous pouvons done déduire la matrice d’observation /H;

'/%.i U’-.l O_‘\-} 03‘_1 Ojd i
1, = Eq.I1-51
O, 1,4 0,4 0, 0,,

t]

Le vecteur v, de I'équation (Eq.11-49) est le bruit de mesure de matrice de covariances K,

donnée comme suit

R =diagle? o) o} o ol o)) Eq.11-52

IL.4.4- Modéle d’alignement par GPS

Pour une Cl de mauvaise performance dont les niveaux de biais et de bruit sont trés éleves,
les angles de roulis et tangage peuvent étre obtenus a partir des mesures accélérométriques en
sationnaire par les equations (Eq.0-53) et (Eq.1-54) | cependant I'angle de lacet ne peut pas étre
determiné avec précision.

Lorsque l'intormation de vitesse GPS est disponible. la Cl peut étre alignée en mouvement.
Sur une surface horizontale pour un véhicule terrestre. les anges de roulis et tangage sont presque
nuls et 'angle de lacet initial est approximativement calculé en utilisant 1"équation (Eq.[-57).

Le cas ou la position GPS est connue, la vitesse GPS peut étre dérivée & partir de la position

comme suit, j12] -

J(,O,,, (rv o Mo 2 At quI-SBa
rmfry S 2 oSy 5 b, Eq.H-53b
- 1, o, Eqg.11-533¢

avee indice m dénote 1'époque de mesure GPS, A6, fy bt APw @m Poere Sim i St

J‘.';f,” »hn,l /Iﬂh I

Une fois calcul¢ le lacet initial, nous devons appliquer la méthode de (fine alignement) pour

~eliner le lacet en utihisant le filtre de Kalman (Fig.11.9).
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Feedback
L v
Mécanisation
Y -+
r Filtre de Kalman
GPS vt Correction de V" i
lever arm

Fig.11.9 : Alignement par la vitesse GPS

Assumant que la position est précisément connue durant le processus d initialisation, le

vecteur derreurs du modele (Iq.11-43) se réduit a, {2] :
oxX [BVN, 6\*’]{, Ev, &, &p, baNs bell% nga bg}-H bgl)]‘l»

La matrice dynamique /' (Eq.1i-43) se reduit donc a dix variables en éliminant les lignes et les
colonnes reliées a la position, a la composante v;, de la vitesse et au biais ), de "accélérometre.

Le modéle d observation de 1'équation (Eq.1-49) est redéfinit par le vecteur de mesure
JT Jovy, dvg /7
I 000 0 0000 OJ

2t la matrice d’observation : H =
O 1.0 0 0 0 0 0 0 0

Le cas d’un vehicule se déplagant avec une vitesse proche de zéro, une simplification se fait
enposant @, =0 et /* [00 g/ .

Malheureusement, le systeme réduit ci-dessus n’est pas complétement observable. Le rang de
ia matrice d observabilité est égal a 7 au lieu de 10, [2]. Trois paramétres du vecteur d état donc ne
sont pas observables.

Le probleme peut étre résolu par I"application du filtre sous-optimal SKF du paragraphe 11.2 4

apres avoir transforme le vecteur x. Une transformée similaire 7 est définie tel que :
e Eq.11-54

ou ) sera composé de deux vecteurs : v; de dimension 7 contenant les paramétres observés, et v» de
Jdimension 3 contenant les parametres non observables. D aprés la référence [2], 7" est donnée

comre suit

66



I Chapitre 112 Le filtre EKF pour la fusion INS/GPS

S 0 0 00000
0 | 0 0000 0]
0 2w, 0 g 0 10000
-2, 0 -y 0 0o 01 0 0 0
L0 0 0 w, 0 00 1 00
"l 0 0 e, 0 @ 000 10
o0 0 -, 0 00 0 0 1
0 0O 0 0 01 000
o o0 0 0 0 00010
.0 0 0 0 00 00 0

ou ot @, les composantes de w,, .

tos modeles du systeme s”écrivent :
L TR Y <
" i + 7 Eq.1l-55
., Lo 0w, £5
; : R Y
N (S + Eq.1i-56
o AN

| & combinaison des équations (Eq.11-43), (Eq.11-49) et (Eq.[1-54) donne :

Po=t VT et

100 00 0 0
01T 0000 0

11.4.5- Effet de lever arm

Genéralement, les deux capteurs GPS et INS ne peuvent pas étre installes sur le meme point.
i a position et la vitesse de la CI sont alors différentes de celles du GPS. Des corrections
1 emplacement, appelées 'etfet de lever arm, peuvent s'écrire par les équations suivantes

fla l),(':,Arh qul'57

P

SRR O PR Qo O Y. Yo Eq.11-58

st la matrice de transformation définie dans I’équation (Eq.1-34).
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11.4.6- La synchronisation

Pour etfectuer une intégration correcte, il est nécessaire de déterminer a quel moment ont été
cifectudes les mesures. L'information temporelle des différents capteurs doit étre relative a une
meme echelle de temps. La solution pour synchroniser les mesures GPS et INS est d'acquérir les
mesures selon une méme échelle de temps. L'échelle choisie est celle du GPS.

Supposons que les mesures de la Cl sont faites & I"instant t., et a I"instant t, et que la mesure
GPS est faite @ I'instant taps, nous pouvons appliquer une extrapolation linéaire pour obtenir la

position et la vitesse de la CI au temps exact de la mesure GPS :

o r r.’.f,u { )= rH.u ! i
r (’n‘m‘ ): r”'l(’x- | )+ *—'(T:)Tﬁ”)'(il_)(fmw — )
i k-1

( ) ( ) Eq.11-59
I = lops ) it Lips — L) tia

= S rmEe— f,;,_ g s {,

(’.L _tk--l) ( l) (’,(—""f}:-l) (A)

i (,;;m )_: ()‘*_—ff”’k“)‘_,”((j‘_il )+ MJV”(!,‘) Eq.11-60

(fk - [k--l)

11,7ms

v

Fig.IL.10 : Extrapolation des données inertielles

11.4.7- Détection des trajets multiples
La scule information fournie par le monde extérieur est l'observation, et par conséquent la
seile forme de mesure pour déterminer le comportement du filtre est la différence entre

l'observation et 'observation prédite, ¢ est-a-dire, I'innovation s :
s, = o= Hox (=) Eq.11-61

de matniee de covariance
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Ne=sHL (_)H; + Ry _ Eq.Il-62

L'innovation est bianche et a une distribution gaussienne centrée, de covaniance Sy | si le filtre
fonctionne correctement. Pour déterminer si c'est le cas, I''mnovation est normalisée, par la

tonction :

sk g Eq.11-63

[.a fonction de Péquation (Eq.11-63) peut étre utilisée comme fonction de déclenchement
(gating function) pour détermner si les erreurs de trajets multtiples se sont produites ou non. Quand
une observation est obtenue, 1'équation est appliquée, et si la valeur de cette équation est inférieure
a un sewil prédéfini, alors I'observation est acceptée. Ceci offre le moyen de détecter tous les
defauts dans l'observation, tels que les trajets multiples et le changement de configuration des
sateliites en vue. La valeur du seutf de la fonction est obtenue a partir des tables standards ¢t son

choix est base sur un niveau de confiance exige.

11.4.8- Réglage des paramétres du filtre
L 'utilisation du filtre de Kalman suppose que les matrices de covariances des bruits de
modele () et de mesure R; sont connues. Cette derniere hypothese impose ¢ evaluer correciement
a variance des differents bruits affectant le sysieme.

Le réglage des paramétres du filtre de Kalman consiste principalement a choisir des valeurs
pour les matrices Ok et R;. Par exemple, un grand (); impliquera un systeme mertiel imprecis.
Pendant étape de prédiction, lincertitude dans les données inerticlles augmentera selon
I''mportance de (). Quand une mesure du GPS se produit, il v a une plus grande possibilite que
I'unité inertielle soit corrigée en utilisant la premiére mesure disponible, indépendamment de la
precision de cette mesure, De méme, les petites valeurs dans &, impliqueront des mesures precises
Ju GPS qui peuvent poser un probleme quand la mesure est erronée et puis fusionnée avec des
capteurs inertiels de basse précision. De ce fait, le réglage devient un ajustement sensible et délicat
des matrices (O et #; avec l'emploi de la fonction de déclenchement (Eq.11-63), afin de rejeter tes
Jdetauts du GPS a haute frequence.

les erreurs de positionnement du GPS sont relativement connues du fabricant ou par
l'expérimentation. Les variances le long de la diagonale de Ry sont déterminees simplement en
obtenant les valeurs de P07 ou (i) a partir du récepteur GPS et en supposant qu'il n'y a
aucune corrélation entre les observations sur les axes de navigation. C’est a dire que la varniance

linale est fonction de 0000, {2, p.253) ¢
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PDOP * UEREE_

~
i

!

1 =

4

ol LRI désigne une vartance fixée par défaut. Le carré donne plus de poids au PO, Le
facteur 3 a €t¢ la plus appropriée expérimentalement.

La détermination des valeurs pour (); est plus difficile parce qu'elle a besoin de beaucoup de
tests et d’apprentissages. Mais, elle dépend principalement des niveaux de bruit des capteurs
ineriels utilis€s qui peuvent étre obtenus a partir du fabricamt ou par l'expérimentation. Les

methodes de calcul adaptatives peuvent étre appliquées pour aider au réglage de ;.

H.5- INCONVENIENTS DU FILTRE EKF
Le filtre de Kalman EKF est probablement fe filtre te plus largement répandu pour un

~vsteme non lincaire. Cependant, il présente certains inconvénients et défauts

* Une opération centrale et essentielle effectuée dans 'EKF est la propagation d’une variable
aléatoire gaussienne (GRV) par la dynamique du systéme, Dans 'EKF, la distribution d'état est
approximee par un GRV, qui est alors propagé analytiquement par une linéarisation du premier
ordre du systeme non linéaire. Les termes négligés dans la linéarisation peuvent étre
relativement grands ce qui peut présenter de grandes erreurs dans I’estimation de la movenne et
de la covariance a posteriori du GRV transformé. Ceci peut mener a une performance sub-
optimale et parfois a [a divergence du fiftre.

* Lecodt calculatoire de 'EKF est intensif par rapport au filtrage linéarisé de Kalman. Puisque la
linéarisation est faite autour des estimations obtenues a partir du filtre, nous ne pouvons pas
calculer le parametre de filtre a 'avance, ce qui augmente la charge de calcul en temps réel.

* la dénvation des matrices Jacobéennes n’est pas triviale dans la plupart des applications et

introduisent souvent ensuite des difficultés d implémentation significatives.

Simon Julier a proposé un nouvel algorithme [JUL 96,97] appelé UKF (Unscented Kalman
Fiiter) pour traiter les systémes non linéaires et qui résout la plupart des problémes d'EKF. Le
cnapitre MI consiste a détailler le principe et ['algorithmique du filtre UKF ainsi que son

zpplication dans le systeme hybride INS/GPS.
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hapitre 11 Description du fitrage UKF - . R o

Ii.1- CONCEPT DE BASE DU FILTRE UKF
1o filtre UKFE (ou sigma point) est un nouvel estimateur linéaire qui a vu le jour récemment.

principe qu un cnsemble de points échantillons peut &tre utilisé pour paramétrer la

ot base sur e

Ao enne et ta covariance.

[ ‘ostimateur assure une performance équivalente au KF pour les systémes lincaires ct

capphique d'une maniere elegante aux systemes non-lincaires sans passer par les étapes de

Jacansation exigées par 'EKE.

It F resout le probleme dEKF en utilisant une approche d’échantillonnage déterministe.
© | disiribution de I'état est approximée par un GRV, mais est maintenant représentee en utilisant un
snsemble mininal de points échantilions soigneusement et attentivement choisis. Ces points
~chantitlons représentent completement les vraies moyenne et covariance du GRV et, une tois
sropages par le systéme non linéaire, représenteratent parfaitement la moyenne et la covariance a
nosteriorl Ces entités sont représentees précisement Jusgu’au troisieme ordre d’un développement
g tavlor pour nimporte quelle non-lin€arite. En comparaison, 1'EKF représente une précision

ik

Jun premier ordre seulement. ;

|.a prémisse de base derriere I'UKF est qu'il est plus facile d’approximer une distribution
suussienne que dapproximer une fonction non-linéaire quelconque. En effet, au licu de hnéariser ]
., fonction en utilisant les Jacobéennes. "UKF utilise une approche d échantillonnage déterministe
pour representer fidelement les moyenne et covariance avec un ensemble minimal de points-
“chuntillons. L'UKFE est une technique d'estimation non-linéaire puissante et s'est averee une
diernatiye supérieure a 'EKF dans une variete d'applications comprenant l'estimation d'etat pour la
manreaton de veéhicule.

Bien que cette méthode dévorle une ressemblance superficielle aux méthodes de type Monte
Carlo (telles que les filtres particulaires). 1l v a une diffcrence extrémement importante et
fondamentale. Les échantillons ne sont pas dessinés au hasard mais plutot selon des algorithmes

Jreciligues et déterministes.

[e concept de I'UKF est illustre dans la figure (Fig fI1.1). On résume, 'EKF transforme

amplement une moyenne a travers une fonction non-linéaire donnée et la considére comme la
wonenne transformée. ce qui est vahide si la transtormation donnée est linéaire. L'UKF, cependant.

- hantillonne plusicurs points de la moyenne et de la covanance données de PDF
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-Réel- -EKF- -UKF-
Pennils sigmmu
Covarianee
Kt‘lu)umw
| .
J v = Fik Yy it
|
v o= firx: P~ A'P A Caleul des
| poids associes
| '
La vrase B ‘
maxenne fix: " 105 points sigma

/ll'd 5

La vrae .\ Mun enne
covuTIaee } Ll
AP K

Coviriunee %

UF

Fig.I1L.1 : Concept de propagation de moyenne et de covariance

¢l transforme tous les points a travers la transformation non-linéaire donnée. l.a moyenne et la

covariance sont construites des points transformés.

iH.2- ALGORITHMES GENERIQUES DE L’UKF

['UKF est une extension des méthodes de filtrage particulaire pour les problémes
J estimation récursive. Si le modéle du systéme est une fonction non-linéaire du vecteur d’état et
Ju vecteur bruit du systeme (¢-a-d, f/x, w/, une fonction arbitraire non-hnéaire), alors le brumt du
svsteme est généré ot devient parti du modéle de processus du systéme. Le vecteur d'etat du

svsteme devient augmente comme sult

{x

i Eq.11-1
Lo

ou o dénote P'état augmenté. Par cette augmentation, 'effet du bruit sur la propagation de

covariance peut étre naturellement descripté. Comme réesultat, 'intégration de 1"équation (Eq.1l-

47y, exagée pour I'EKF, n’est pas nécessaire.

[Dans ce paragraphe, I'implémentation de I'UKF pour les modeles de systemes de bruit additif
ic-a-d. foy) w et donc il n'est pas nécessaire d’augmenter le vecteur d'état) sera discutée
precisement. Ensuite, le cas des modéles de systeémes de bruit non additif est aussi discuté. Nous
assumons que les bruits du systéme et de mesure ne sont pas corrélés, et le modéle non-linéaire de

mesure est donneé comme suit ¢



Chapitre 11 Description du filtrage UKF

s hix] e Eq.111-2
de matrice de covariance B, Ljeer’ ]

111.2.1- UKF pour des systémes de bruits additifs
Nous assumons que le modéle du processus du systeme non-linéaire est donné comme suit :

Niog f/\,r‘/ W Eq{“-B
wy osf de matrice de covartance (% [/ Wiy |

Ftant donné le vecteur d'état a 1’étape 4-/, un ensemble de points appelés « points sigmu »

sont calculés et stockés dans les colonnes de la matrice des points sigma y, , (de taille 7.x/2/. 1),

ou /. est la dimension du vecteur d'état). Ces points échantillons représentent tidélement les vraies

movenne et covariance de la variable. Ces points sont calculés en utilisant un algorthme

Jeterministe, [6]

(7. ) =%, + (\,/(1, + AP ) i=1..1 Eq.1i-4

o )=y W AR ) = nen 20

on /7 est la matrice de covanance, et (\;’(L#ﬁ,{)l;_; ), est la colonne / de la racine carrée de la

matrice (L. 2P et 2 est défini par

PRI Eq.IiI-5

la o0« est un parameétre qui détermine la diffusion du point sigma autour de ¥ {scaling fuctor) et
habituellement régié & 107 < « <1. x est un paramétre secondaire habituellement réglé a zéro pour

I"estimation d état et a (3-7.; pour |'estimation des parametres.

I orsque (\J(l_ + /i)l "T) est symétrique et positive, cela nous permet de trouver la racine carree en
utilisant une décomposition de Cholesky (/ Y

Line tois y,, est calculé, nous exécutons I’étape de prédiction en propageant d abord
chaque colonne de #, , a travers le temps Af en utilisant le modele du systeme (chague point

sizma est instancié par le modele du processus pour rapporter un ensemble d’échantilions

transformes)
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(7 ) =lra))i=0.21 ' EqJIi-6
ou fest I equation différentielle définie par I'équation (Eq.111.3).

Avant caleulé( g, ), , Pestimation a priori de | état est :

27
o=y (), Eq.H1-7

ou 17" est ensemble des poids associés au point 7 et défini par :

0= 4L+ A)

Eq.ill-8
g =L E AR =120 !
e meme, nous calculons la covariance d’erreur a priori comme suit -
21 P . -
Iy = ZH; l '[(ZA ),- - k-!][(f.{ ) -3, A—I]j + (i Eq.II-9
fes poids " sont définis par
A .
! = —— -+
(7+4) ( @ +5)
; Eq.I-10
| e e =120
o7+ 2) I

/7 oSt un parametre utilisé pour incorporer n’importe queile connaissance antérieure au sujet de la

distribution de v {pour la distribution gaussienne, B = 2 est optimal {6]).

A I’étape de correction, nous devons d abord transformer la colonne de (r, }par la fonction

de mesure, par conséquent ;

() =illz) ) i=0.22

2 Eq.I1-11
‘ 3 ZH".“”}(Z,{ )f q
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Chapitre L

nstialisation

Prediction

Correction

Pescription du filtrage UKF

Initialiser le vecteur d'état X, , et sa covariance

RS TR OO |

Appliquer la decomposition de Cholesky pour obtenir la racine carree de la

matrice (/. 4P, i

Géneérer les points sigma

(szn:im
(g0 o) =50 o+ ()8 ) im0
(o) =50 =@+ ) =141 22

et les poids de la moyenne et de la covariance par les équations (Fq.111-8) et |

{Eq 11-10) respectivement

Transformer les potnts sigma a travers le modéle de processus

(zi A I), :./‘((ZA—] hie ),1’. = 0.2/

Caleuler la movenne et la covariance a partir des points sigma transformés

i
N g = Z”V.rm(/?x kol ).- |

R

2

Uy :ZH:U[(IA A-I) Y- i][(/h i |) X i-—l]l +0

r=11

Appliquer la decomposition de Cholesky pour obtenir la racine carree de la

matrice {1, - 2% ;
Recalculer les points sigma ( g, , | ), par I'équation (Eq. lli-4).

Transtormer les points sigma a travers le modéle de mesure

(e o ), = h((lk k-1 ),l 1=0..21 1

C

¢

aiculer les mesures predites a pantir des points sigma transformes

lm!
“k ko Z”/ iy |)
=1
alculer la covariance entre les états et les mesures |

= i”"l“ .[(R'J. A-,.i), - X, I...l][(zi- 4 l)r -5 "!II

p=i

Calculer la covariance de la séguence dinnovation - |

(Le premier terme du membre droit est equivalent a 4,/ ; ;H,” dans ' EKF) i

ZH ! [nx i 1) '55 L-I][(Zk .L-—I), "'51.- A‘—I}r +Ri-

i=0

Les mise a jour des equations de correction sont écrites comme suit -

A‘l'.

=) . p!
L300 Din,
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T =X T ‘kk(:k T k—l)
Y D D -7 !
}A-A_]Ar'.--k_[\i‘]f;:}hk |

- Appliquer la decomposition de Cholesky pour obtenir la racine carree de la :

matrice (1. - )P !

- Recalculer les points sigma (¥, , ), par I'équation (Eqg.HI-4). |

Tableau 1111 : Filtrage UKF dans le cas de bruit additif

111.2.2- UKF pour des systémes de bruits non additifs

Nous assumons que le modéle du systéme est donné comme suit
o= s Ao w] Eq.Hi-17

[."algorithme descriptif du filtrage UKF dans ce cas est représenté dans le tableau I11.2, [12].

Inimalisation - Initialiser le vecteur d’état augmenté et sa covariance :

T ’ .

T Yoo o 1(1 0 0 1

'r[l 0 = { (()) J‘ ‘l—:} ) = ( () Q J :
L i

‘ ; - Y, N
ou RJ 0o f:l(x” b T N (,X.TU oY u) jﬂ Qu =1 WoW,
- Appliquer la décomposition de Cholesky pour obtenir la racine carree de la :

matrice (/, % /I)H:‘u

| - Générer les points sigma :
(oo =%
| (,g o ) =X, + (\f(;’, + A, ) i=1.1

(o) =, - (\,‘m—_)[ e 0. B

| et les poids de la moyenne et de la covariance par les équations (Eq.1T1-8) et :

(Eq.I1I- 10} respectivement.

Predhiction : - Transformer les points sigma a travers le modeéle de processus ;

(Ik o ),- = f'(()ff_, i ), ). (=021

- Calculer fa movenne et la covariance a partir des points sigma transtormes :

i 2l “
‘ X = ZL{’;:(”]](Z& k-1 ); ;
_ ]

i={)
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h .
B = ZH’ZH[(Z; k-l ), - X, A-lz][(lk A---]), =X A--]F

1=0

Composer le vecteur d’état augmenté et sa covariance -

Xy g el 0
wo[] w21
k

Appliquer la décomposition de Cholesky pour obtenir la racine carrée de la

matrice (/, + /1)]}“ fop

Recalculer les points sigma ( g, ; | ), par équation (Eq.11i-4)

Correction

Transformer les points sigma a travers le modéle de mesure

(Z, £-1 ), = ’[7((2'& kel ),)’ =024
Calculer les mesures prédites a partir des points sigma transformes -
2f |
) - Am)f -
ke T Z”’; (ZA- H)f
i=tl
Calculer la covariance entre les états et les mesures -
21
VL YRR CONEENS,
1{-;4 “Z”; (2’:\ J.-l), ey (Zk k—l),’ =k k-
=1l
Calculer la covariance de la séquence d'innovation
2
S Y AD RN OB
bem —Z”; (/"A . ), Sk ok (Zk k1 ). ol R
i=t
Les mises a jour des équations de correction sont écrites comme suit
S )|
K, = ",i-i;-‘ /_a_-‘..

-

B w5 gy P =5, )

Pow=Phoy = Kloo KT

Composer le vecteur d’état augmenté et sa covariance

ol 'i‘ 0 o li 3 O
ey ] e o]
wk

Appliquer la décomposition de Cholesky pour obtenir Iz racine carrée de la

matrice (/. + A

Recalculer les points sigma ( ¥, , ), par F'équation (Eq 111-4)

Tableau I1L.2 : Filtrage UKF dans le cas de bruit non additif
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Chaprtre 1 Description du filtrage UKF

HL3- UKF POUR LA FUSION INS/GPS

Comme pour I'EKF, nous présentons une description algorithmique de I"'UKF omettant
quelques considérations théoriques. La mécanisation INS est utilisée comme un modéle de base
dans le systéme hybride INS/GPS. La fonction de mesures peut étre directement utilisée dans

I'¢tape de correction sans linéarisation

I1.3.1- Modéle d’erreur et mécanisation du systéme hybride INS/GPS

Similairement au concept de I'EKF du paragraphe 11.4, le vecteur d état augmenté inclut les
erreurs de position, de vitesse, d’attitude, des accélérométres et des gyroscopes. L évolution de ces
efreurs s'expriment par les équations (Eq.11-34), (Eq.11-35), (Eq.11-36) et (Eq.1I-41).

Pour le modéle mécanique de I'équation (Eq.1-41), la compensation d’erreurs (Eq.1-44), la
mise a jours de la position (Eq.1-49) et de la vitesse (Eq.1-48) se font de la méme maniére sans
aucune modification. Concernant la mise a jour de Pattitude, cela se fait en terme de quaternion
pour éviter les singularités.

[.¢ quaternion est mis & jour comme suit -

i =+ Qo Eq.HI-18
Finalement, la mise a jour du quaternion peut étre normalisée comme suit :

g =0 )y, Eq.UI-19
Ou

¢, = ﬂ[; [qf_'_qi_ — I]

[.c modele de processus du systéme se reporte a

N A A | Eq.111-20

11.3.2 Implémentation du filtre UKF pour la fusion INS/GPS

L algorithme de I'UKF est appliqué de la maniére suivante -

Initialisation

Sout dx dénote le vecteur augmenté par les erreurs de biais des capteurs :

1%



“hapitre HE - Description du filtrage UKF

i = ot v spm b, ob | Eqlll-21
gl

<"

B ffuid AR s 5 & w . % "
i ’ -7 = “, (3\““:\,!”_1)”’ §pn:p”‘p"$éb()=b(im}7('et&)x:bx—h

2 vecteur d'etat augmenté et sa covariance peuvent étre initialisés comme suit ;

i C LB s wt sl Eq.1I-22

' 0

= !'[()t{“ “(.ﬁ:": nJ et Q)“ = E[wnw: ]

squation (Eq.111.4) est appliquée pour générer les points sigma, puis les équations (Eq.lI1-8) et

3 ITI-10) pour calculer les poids de la moyenne et de la covariance :

i

- posant S, la matrice racine carrée de(L + A) . les points sigma sont alors :

e AR Y
o 0, + A
W f=as, et () = 0., Eq.111-23
h ) . (’?u )n ot A(bu )n_;
ay (h, )y o+ A(hg )m

. -2y, est le quaternion correspondant au vecteur rotation p.

- “cdiction
Dans I"étape de prédiction, chacun des points stgma est propagé a travers le temps par le

- vle du systeme
b=l ) 700 600 £q.111-24

squations (Eq.111-7) et (Eq 11-9) consistent a calculer la moyenne et la covariance predites a
-~ - Jdes points sigma transformes :
i

W e ), Eq.111-25

Pt

30
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21 _
v = Zl'V,m[(Zr. A—l), -, x-..-i][(/h k-l ),- -5 H]] +0;, Eq.111-26

Cependant, un traitement spécial est exigé pour la moyenne de Iattitude puisque elle

n’appartient pas au vecteur d’état. Donc, ces derniéres équations seront modifiées ici.

A moyenner le quaternion, cela est trés compliqué. Par exemple, de movenner directement les
DCMs, les vecteurs du quaternion et de rotation ne donnent pas la méme attitude. Dailleurs, le
resultat des quaternions directement moyennés n’est pas égal au quaternion. Des caracleristiques
intrinseques des rotations nécessitent d’étre considérées en utilisant la géométrie Riemannienne.
I "algorithme du gradient descendant intrinséque, expliqué dans I’algorithme WMQ (Weighted
Mean Quaternion) ci-dessous, s utilise le fait qu'une algébre de quaternion fournit une unique
distance détinie entre deux attitudes (Distance Riemannienne mvariante). Donc, 1'algorithme sera
utilisé pour caiculer un quaternion de poids moyen. Le nombre d’itérations exige est usuellement

petit.

Algorithme WMQ, [12] :

C

I

_!J

1,3

6.

Soit donn¢ des quaternions ¢, - (.. 2/.. Le quaternion de poids moyeng , peut étre calculé

omme suit
Choisir un des quatermons ¢, comme le quaternion moyen initial 7 .
Calculer la différence de Fattitude - ¢, =g, *g '
.

Convertir ¢, au vecteur rotation correspondant 8p,

21
Calculer le poids moyen des vecteurs rotation : 5p = W,'8p,

=l
Convertir 9p au quaternion correspondant ¢ A
Mettre a jour le quaternion moven : ¢ = q,*q
Répéter les étapes 2 a 6 jusqu'a ce que Hc)pu chute en dessous d’un seuil spécifié.

Matntenant, le calcul de Ta variance prédite sera considéré. Introduisant -

o oy ) e
J' (rk k—l): (rk Y A

"“N ':H' " A

Ve k-t Vi s h TV
e ki = (‘;'p‘x- o ), s A(ZA £ ), = ((Si)x . A)f Eq.IH-27
hu_k k= b hu,k k-1 /; - hu J .
bg,k k) bg_,c- = h T hg [
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Chapitre I1I ; Description du filtrage UKF

ou (0, . ){ est le vecteur rotation correspondant au quaternion (g, ,_ ), Alors, I'équation

(Fq.1H-9) est aussi modifiée comme sult

20 ;
Pova = ZH".M[(AIL- Lol ).][(AZJ.' k—l)j ]I + Qk~l Eq-”l'28

=it

Line fots b'état et la covariance prédits sont calculés, les points sigma sont nécessaires d’étre

o

ocnérés en commengant par la matrice racine carrée N, de (7.+2)", . Donc:

g i !:;"';i ot Arﬁ"'
\:'"f' an:r w1 T Av:_,.
X
A0 =S et () =] s (47 ) Eq.111-29
; \(h ) (h )y s + A(ha )k,,
ALY :
r -\(h ) N PP A(hg )‘._,
i k]

(Correction
Durant I'étape de correction, les points sigma sont transformés a travers le modéle de

INCSUre |
(7, 4 ), = h((l.{- A——i),) Eq.1i-30

[.¢ vecteur de mesure prédit est calculé comme suit

i _ slmif - -
o=y Wz ), Eq.I11-31
Alors, ta matrice de covariance de la séquence d innovation peut étre calculée comme suit

b5, # > ”JV;'(V)[(AZA- k-l );][(A‘Zk A-l), ]i + 1Ry Eq.111-32

(A2, H), = (ZA k-l ); = P EqHi-33

|.a matrice de covariance entre les états et les mesures est calculée comme suit :

R, .
Fog = ZW}. J[(AIJ.- k-1 ).][(MA k-1 ).~ ]f Eq.M1-34

r -l

[.¢ gain est calculé par I'équation (Eq.111-13) et les états se mettent a jour comme suit
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i "Hu +5”;Hu

”wnf ek

), ,N (}v”
{)\ Vi i + &
,; A

~ - - 2 q & 5 -
L opL | = Kz, =3 ,4) et I, = @ d 5 Eq.111-35
\ ()}; ( o )k k-t e u.k
| g - -
. h ), ., +0b,,
! "if7L,_1.- { K)L o wk

ou I est le vecteur de mesure.

[.a mise a jour de la covariance est la méme que celle de I"équation (Eq.i11-16).

Aprés la mise a jour de I'état et de la covariance, les points sigma sont nécessaires d’étre regénéres.

I'n calculant la matrice racine carrée S, , de la matrice(/. + A)/3", . nous aurons :

] Apfta W I 7 J'.I-LA“ + 47, kjff”

I M+ A

(0,0.),

AP |ewS . €@ T = Dox ) Eq.111-36
A T A0 Xonhi = (h) +A(b) q.11-5
\(h“ );H Au kA w lkj

) by s + 86,

111.3.3 Mesure de position GPS

Soit donnée la fonction du vecteur de mesure par :
i) diagl 1 D = )= Gt | Eq.111-37
ou 1" est le lever arm de I'antenne GPS dans le repere b.

Pour les points sigma transformes (R, , ) par I'équation (Eq.III-37) au temps /. la

séquence dinnovation peut étre obtenue directement par la moyenne suivante :

M
Sy By Sk = ZW.W(Z& i.-l). Eq.ll-38

F=4
| a différence entre les points sigma transformés et la mesure predite peut se calculer par :

(A7, o) =8, = (R i), Eq.111-39
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Chapitre IV : Résultats et in_@_rprétations

hvbride INS/GPS dans les chapitres précédents, nous allons examiner dans ce chapitre les résultats
obtenus par le traitement des données INS/GPS réelles. Deux programmes écrits sous Matlab sont
réalisés : Le programme d’alignement par implémentation EKF et le programme d’alignement par
implémentation UKF. La mécanisation d'INS est la base de ces deux programmes. Les ditférentes

erreurs de 1°état du systeme sont alors analysées et comparees.

Aprés avoir défaillé les algorithmes nécessaires pour le positionnement par le systeme

IV.1- DESCRIPTION DES DONNEES

[V.1.1- Matériels et fichiers joints

Les mesures utilisées dans notre travail ont été collectées par les matériels suivants :

GPS Trimble AG132 avec correction différentielle, fréquence ~ 10Hz

Centrale mertielle Crossbow VG600, fréquence ~ 84 Hz

dont les fichiers joints disponibles sont fes suivants :

Fichier GPSTrimble oLLAPosition.m_: qui regroupe les mesures de la position en latitude,

longitude et altitude d’apres la configuration suivante :

lemps de
S e ol Latitude Longitude Altritude correction
Ts (timestamp) WGS84  en | WGSR4 oo | WGSBY en | clock biais sclon
iSsUe) .
rad rad mctres de basc

|
I'UTC Il
E

*  Fichier GPSTrimble oDOPs.m : qui regroupe les mesures des differents DOPs.

Ts (mestamp)

Toi (time of

155ue)

PDOP

HDOP

VDOP

TDOP

Fichier Crossbow VG Family oRotationRate.m

angulaire (rad’/sec) exprimées dans le repére vehicule .

qui rassembie les mesures de la vitesse

|
|

Ts (Limestamp)

Tor (time
of 1ssuc)

Vitesse
angulaire/roulis

Vilesse
angulaire/tangage

Vilcsse
angulaire/lacet

Température

_84.



» Fichier Crossbow_VG Family oAngle. m : qui contient les mesures des angles de roulis et de

langage.

Tolr (time ,
g Temperature

roulis tangag --
of 1ss5uc) uit gage

Ts (imestamp)

» Fichier_Crossbow_VG Family oAcceleration.m qui contient les mesures de la force

spécifique exprimée dans ie repére véhicule b.

Tor ttime | % i Température

Ts (timestamp) T
L ) amp of 1ssu¢)

ou,
Ts (timestamp) : temps MAPS d’acquisition physique des données, exprimé en  microsecondes.
Toi (time of issue) : temps MAPS de mise a disposition des donnees pour les modules

consommateurs, exprimé en microsecondes.

1V.1.2- Solution GPS

L itinéraire d’acquisition des donnees est celui de la rue d
10h 47 min 01 sec, avec une duree d’acquisition de 2 min 34 sec,

e « Gay-Lussac » numérise le

27/07/2006. L’ heure de départ

382 ms.

4 !
e, - . )} q‘)* -"e.r: ﬂl;

% . ' [ &

Fig.IV.1 : Rue Gay-lussac au Séme arrondissement de Parnis

Les données des fichiers GPS nous ont permis de tracer la trajectoire du véhicule, prise

comme trajectoire de référence, et les différents DOP.

-85 -



R T

_ F2 Ja Je s Ja Jie Na Ja T Ta Ta s

Chapitre 1V : Résulats etinterprétanons O —

Traectore GPS

48 8465

latitude en deg

48

&
3

845

48 8445

48 B44
23416 23418 2342 23422 23424 23426 23428

2341 23412 23414
longitude en deg

Fig.IV.2 : Trajectoire GPS

Visualimation des DOPE

i
) \1 1
\ bl |
. TooP l'i | i
S omees L 1 ol
R R

D apres la figur

d apres les valeurs des DOP

supcrieure a 6.

A cause de cett

Fig.IV.3 : Les diftérents DOP

e (Fig.1V.3), nous constatons que les données GPS sont parfois dégradees

mesurées. Dés les premieres 30 secondes, le PDOP a atteint une valeur

¢ dégradation, les erreurs de la vitesse GPS des équations (Eq.11-53) sont

parfois supénieures a 10m sec quand les DOP deviennent grands.
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48.86
GPS

48 85 7 Meécanisation

Latitude en deg

£~
bt
o0
-9

160 200 300 400 500 600 700 B0 900

<

2.36

235

2.34.

Longitude en deg

2.33
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900

200

-200

Altitude en métre

400 ; : -
o0 100 200 300 400 500 600 700 8OO 900

temps

Fig.IV.5 : Comparaison des positions par GPS et mécanisation

100
Mesure

0. o s
Mécanisation

-100

Rouls en deg

-200 ;
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000

50

-50

Tangage en deg

-100
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000

Lacet en deg

2000 4000 6000 8000 10000 12000
temps

Fig.IV.6 : Variations des angles d’ Euler

1V.2- ESTIMATION DES ERREURS PAR EKF ET UKF

Nous allons présenter dans cetie partie les erreurs obtenues durant fa phase d alignement
(Fine alignement) du lacet pour une contiguration de couplage faible en boucle ouverte et en
boucle fermée. Nous rappelons qu’une correction sera faite une fois qu'une observation GPS soit

disponible. En absence de Pinformation GPS. les deux filtres resteront en boucle de prédiction.
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1V.2.1- Erreurs en boucle ouverte
IV.2.1.1- VARIATION DE L'INNOVATION EN BOUCLE OUVERTE

I"innovation est la seule information pour détecter la nature de I’observation GPS. La figure
{(F1g.1V.7) montre que aux moments ol les DOP ont dépassés leurs niveaux admissibles,
I*innovation a atteint un niveau supérieur a £30m/sec. Cela veut dire que I"observation GPS etait

trop dégradée. Une fois arrivée une observation, le vecteur d’innovation est devenu peu oscillatoire

jusqu’a ce qu’il a converge vers z€ro.

40
20
0
20
-40 !

Vitesse Nordim/sec)

80 ; . - e .
0 2 4 6 B 10 12 14 16 18 20
40

20

20

Vitesse Estim/sec)

40 : : :
¢ 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

ltérations

Fig.IV.7 : L innovation en boucle ouverte

IV.2.1.2- ERREURS DE VITESSE EN BOUCLE OUVERTE

Les erreurs de la vitesse obtenues ¢taient dans la plupart du temps voisines de zéro sauf en
cas d'absence ou de dégradation des mesures GPS. La figure (Fig.1V.8) montre bien que si
I"observation est erronée, les deux filtres étaient présentés par des pics de niveaux €levés pour
"UKF relativement a UEKF. A Parrivée dune nouvelle observation acceptable, le filtre UKF a

convergé plus vite tandis que le filtre EKF a converge lentement en oscillation,
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EKF - 50- - UKF
40 "
30
20

500 1000 1500 o so0 1000 1500

. : ; o prni L S e
500 1000 1500 0 500 1000 1500
Temps

Fig.1V.8 : Erreurs de vitesse en boucle ouverte

IV.2.1.3- ERREURS D’ATTITUDE EN BOUCLE OUVERTE

La méme chose pour les erreurs de 1’

les DOP ont augmenté, puls converg

supéricurs non seulement a cause de dégradation GPS mais a

attitude. les erreurs par EKF ¢étaient oscillatores lorsque

ence vers zéro. Les erreurs du lacet ont atteint des mveaux

ussi a cause des fortes dérives

affectant les mesures inertielles.

10

Erreur de tangage Erreur de rouils
< (=]

Erreur de lacet
ja )

EKF 20 - . UKF
¢ 20
i'a,,.. ey v

¥ LI

500 1000 1500 0 500 1000 1500
300
200
: 100-

500 1000 1500 0 500 1000 1500
400
200
0

500 1000 1500 0 500 1000 1500

Temps

Fig.IV.9 : Erreurs d’attitude en boucle ouverie
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1V.2.1.4- VARIATION DU RMS DE VITESSE EN BOUCLE OUVERTE
Le RMS est la racine carrée de la variance des erreurs de vitesse inclue dans la matrice de
covariance du vecteur d état. Les RMS de vitesse ont été initialisés par la valeur de 2m/sec.

Nous avons obtenu des RMS variés de 0,25 a 04m/sec pour le filtre EKF et de 0,15 a

0.25m/sec seulement pour le filtre UKF.

05 = e 05

EKF UKF
S 0.4 ‘ | 04
g ;
@ | i, e pa i o 0.3
2 ol by i
Jphiiganiie o2
02 ; 0.1 - .
500 1000 1500 0 500 1000 1500
05- ,‘ e
¢ 04 0.4
[}
3 {Jé‘:-lia’”_-l' 0.3
= AL ’b‘l' A
= iy o
02, 0.1 S . :
0 500 1000 1500 0 500 1000 1500
Temps

Fig.IV.10 : Variation du RMS de la vitessc en boucle ouverte

1V.2.2- Erreurs en boucle fermée
Aprés chaque phase de correction, les erreurs estimees par les deux filtres ont ¢té soustraites

des paramétres estimés pour obtenir les parametres reels du systeme. Les résultats de cette

compensation sont présentes dans les figures ci-dessous.

IV.2.2.1- VARIATION DE L'INNOVATION EN BOUCLE FERMEE

Comparer a I'innovation en boucle ouverte, les oscillations aux moments des dégradations

GPS ont été disparu et ont été remplacées par des pics comme ['indique la figure (Fig.1V.11).

IV.2.2.2- ERREURS DE VITESSE EN BOUCLE FERMEE

De méme, les oscillations aprés dégradations GPS ont été disparues mais toujours la
convergence du filtre UKF ¢était plus rapide que celle du filtre EKF et les erreurs sont minimisees

par rapport au cas de la boucle ouverte, (Fig.IV.12).
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dégradation.

Vitesse Nord{m/sec)

Vitesse Est{misec)

Erfreur de vit ssEEn

Erreur de vitesse ve

N
(=]

oy
o

[=

L
o

L
b

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
itérations

AREAN AN LT omon anon oo ooadie Sermnie

EKF
UKF -
l-l.
500 1000 1500
i
;
500 1000 1500

Temps

Fig.IV.12 : Erreurs de vitesse en boucle fermee

1v.2.2.3- ERREURS D’ATTITUDE EN BOUCLE FERMEE
L'avantage de ce couplage est que les erreurs d'attitude ont ét¢ aussi trés minimisées par

rapport au couplage précédent et le filtre UKF n"était pas influencé chaque fois qu’il y'avait une
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! EKF
G- @ . (T T § TERSNEY G ST W UKFD—

Erreur de roulis

10 .
500 1000 1500

50

a G G =N =
[3,]
-
L)

Erreur de tangage
(=]
|

500 1000 1500

—

-50
0
2000

1000

Erreur de 1acet

-1000 -
500 1000 1500
Temps

Fig.IV.13 : Erreurs d"attitude en boucle fermée

ON DU RMS DE VITESSE EN BOUCLE FERMEE

1V.2.2.4- VARIATI
0.2m/sec (pour vn) et 0,25m/sec

[ es RMS ont vari¢ maintenant au voisinage des valeurs

{pour ve). Alors, les deux filtres ont converges vers des valeurs hmites stables.

2 :
EKF
UKF ~

RMS de vn

0 500 1000 1500

1.5

RMS de ve

0.5

500 1000 1500
Temps

[=]
[=]

Fig.1V.14: Variation du RMS de la vitesse en boucle fermeée
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IV.3- CONCLUSION

L utilisation du svsteme tnertiel INS seul & basse précision est déconseillée pour faire
positionner un mobile 2 cause de larges errcurs de mesures de ses capteurs qui augmentent les
incertitudes d attitude.

Liintégration de I'INS avec le svsteme GPS par couplage faible, en boucle ouverte ct en
boucle fermee, basée sur les deux filtres EKF ET UKF a permis une précision remarquable pendant
I"alignement de I"angle de lacet.

Lors d’une dégradation du systeme INS'GPS, & cause de !"absence du signal ou & cause de
mauvaise géométrie de la constellation du GPS, le filtre UKF s’adapte mieux a cette dégradation.
Les niveaux des erreurs étaient moins que ceux du filtre EKF. Une fois armivée 'observation GPS
de nouveau, le filtre UKF converge trés rapidement que le filtre EKF.

St les donnees INS et GPS étaient dispontbles pendant plus de 10min au moins. les filtres
realises de 10 vanables d’état pouvaient normalement passer vers les filtres de positionnement de

15 ou 21 variables d état.
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Conclusion générale B , e

Ce mémoire consiste a présenter un systéme de positionnement tridimensionne! temps réel

basé sur la fusion INS/GPS. Ce systéme hybride permet de tirer profit des avantages de chaque

capteur.

Les principes de fonctionnement, du traitement de I'information et de I'intégration des deux
systemes de navigation ont été expliqués. Le but de cette int¢gration est de chercher dans les

specifications d un systéme utilisé ce qui peut compenser les défauts de [autre systeme.

Nous avons constaté que le systeme INS est un systéme parfaitement autonome, de fréquence
d acquisition elevée, mais il est caractérisé par une certaine dérive des mesures qui augmente avec
te temps. Contrairement au GPS, ce dernier posseéde une fréquence d’acquisition beaucoup moins
élevée que celle de I'INS et ne fournit pas 'information d’attitude, mais 1] parvient a corriger les

dérives inertielles.

L avantage du systéme hybride INS/GPS est qu'il peut offnir une solution de navigation
compléte. La position, la vitesse et ['accélération peuvent étre calculées avec une precision
supérieure a celle des capteurs individuels avec une fréquence d’échantillonnage élevee. Aussi,
I"information de }’attitude est fournie avec une bonne précision, comparer a celle fournie par une

Cl de moyenne ou basse précision, aprés avoir appliquées les corrections de GPS.

Le but de ce mémoire était d’aligner la C1 de basse précision durant une période d acquisition
de 2min 34sec. La position et 1attitude se calculent apres que Palignement fin (Fine alignement)

sera terming, c-a-d aprés au moins 10min lorsque I"angle de lacet devient stable.

Différents algorithmes pour la fusion INS/GPS ont éti@)‘pm':s pour tester et analyser les

données sous Matlab. Un algorithme de mécanisation a été dévejoppé dans un repére local de

navigation pour évaluer les données inertielles.

Les données INS et GPS ont ét¢ intégrées dans une approche faiblement couplée, en boucle

ouverte et en boucle fermée, par utilisation des deux filtres EKF et UKF.

Les filtres EKF et UKF ont été bien mis en ceuvre et de maniére optimale avec une precision

de posittonnement presque similaire.
Pour un véhicule ou les erreurs de lacet grandissent vite a cause de larges incertitudes
cxistantes dans les sorties gyro, alors le filtre UKF est préféré. Cependant, quand des petites erreurs

d attitude parviennent, la précision de troisiéme ordre du filtre UKF devient négligeable.
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Annexe A | LES TEPLICS UL 1bibiviivy vy mores ) o

ons de navigation inertielle, nous présentons dans cette

Pour mieux comprendre les équatt
transformations entre €ux.

annexe les systémes de référence et de coordonnées utilisés et les

Les reperes de référence

Le repére véhicule «h» (body)

Ce systéme est li¢ au véhicule (le référentiel propre au mobile) et on considere qu’il est le

elui du capteur inertiel. Dans la pratique, ceci n’e
rmation igide (translation/rotation). [origine de ce repere

méme que C st pas normalement possible, et il

faudrait alors introduire une transfo

&tant le centre de gravité de I’avion, I"axe x (roulis), axe-y {tangage) et axe z (lacet).

-a- Mouvement de roulis -h- Mouvement de lacet -c- Mouvement de tangage

Fig.A.l : Le repére avion

Le repére de navigation « n»
1l est défini dans le plan tangent local Son origine se trouve toujours
urface de la terre, ou a I"ellipsoide. 1 existe deux

a la position actuelle du

véhicule et son plan (n-¢) est tangent alas
conventions en navigation du systeme local :
NED : North, East, Down (vers te bas ou vers le vecteur de gravité),
ENU : East, North, Up {vers le haut),

Dans ce travail, le repere NED a été choisi.

Le repére inertiel «i»
C’est le repere dans lequel les lois de Newton sont applicable
 aux étoiles. L ongine de ce repere est te centre de la Terre.

s. 11 ne suit pas la rotation de la

terre et donc ne tourne pas par rappo

Le systeme de coordonnees correspondant sera un systéme cartésien avec ses axes notes :
Axe X: vers le «Vernal Equinoxe » (étoile distante),

Axe Z: vers le pole nord,
Axe Y: pour compléter le repere direct.

Attention: la CI fournit ses mesures (accélération et vitesse angulaire) par rapport G ce référentiel
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Le repére terre «» (ECEF-Earth Centered Earth Fixed)

11 suit la rotation de la terre et I'origine de ce repere est le centre de la terre, en conséquence
ce repére coincide avec le repére inertiel une fois par révolution compléte de la terre sur elle méme.
Axe X: vers le méridien de Greenwich ( Longitude=0),

Axe Z- vers le pole nord,

Axe Y. pour compiéter le repere direct.

e — e
eGuateur

Fig.A.2 : ECEF, NED, et Coordonnées géodésiques

Le World Geodetic System: (WGS 84)

Comme ses initiales I’ indiquent, le « WGS 84 » est un systeme de référence terrestre, mis au
point par I'armee américaine en 1984, il est lui-méme I’évolution du WGS72 utilisé précedemment.
Ce modele modélise la surface de la planéte sous la forme d"un ellipsoide, référencé comme 1AG-
(GRS80.

Le WGS est un systeme tridimensionnel, les coordonnées géographiques expriment la
position en termes de latitude, de longitude et de hauteur h. Celles-ci sont basées sur unc référence
d’¢llipsoide de révolution, Gui est une approximation de la forme de la Terre.

La latitude ¢ : est I'angle entre le plan équatorial et 1a normale sur la surface de la Terre
(1"ellipsoide) au point en guestion, est égal a z¢ro a l'eéquateur et est compté positif pour
I"hémisphére Nord, négatif pour I"hémisphére Sud.

La longitude A @ cest I’angle entre le méndien de Greenwich et le méridien du point en question.
[l est compté positive vers I'Est.

La hauteur h « hauteur ellipsoidale - nc pas confondre avec Paltitude », est la différence en metre

entre le point considére €t l'ellipsoide de reférence mesurée selon la normale a l'ellipsoide. Cette
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Annexe A : Les repéres de référence et transformations "

valeur est définie dans un systéme géodésique et peut différer de l'altitude de plusieurs dizaines de
meétres. 11 faut remarquer que tous les systémes de positionnement par satellites fournissent une
hauteur ellipsoidale et non une altitude.

L'altitude d'un point M d’une surface topographique est de maniere trés approchee i distance entre

le point et la surface de référence appelée géoide. (Le systéme des altitudes IGN69).

Demi grand-axe a 63781370 m

| Demi petit-axe b . 6356752314 m
Inverse de | aplatissement 1/f 298 257222101
Excentricite e 0.08181919106

Tableau A.1 : Propriétés de I'ellipsoide JAG-GRS80

Transformations entre les systémes de coordonnées

.
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Annexe A : Les repéres de référence et transformations .

n_ R.E)—L =R-(_A. R (_6 Ra(_- = LT
R =(R)Y' =R(~v)R (-OR.(-p)=(R) EqA-2

| cw -ser 0,06 0 671 0 0
R =§ s ‘i 1 0 i' 0 c¢ —so Eq.A-3
tQ 0 ; 6 0 N0 o co !l

cOy  sesfcy ~ sy CPsOoy + s@syr
COsyr  SPsOSy +Cdcy  COSESY — Spcys
| —56 s¢c6 cpcd

Les notations § et C sont utilisées pour sinus et cosinus.

R = Eq.A-4

Les angles d’Euler, le cap (lacet), le tangage et le roulis de la matrice R;’ se calculent & partir des
¢léments de la matrice DCM R, simplement comme suit, [2]
w =atan X(c,,.c,;)

. C e
&=—tan”'( 1_"63 y=-sin"'(c,,) Fq. A-%
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Annexe A : Les repéres de référence et transformations e

ou AT = fr.; - est le temps d’échantillonnage.

Pour rendre la mise a jour de la matrice R, plus précise, on peut utiliser I'expansion de

Taylor. L'idée est de calculer la matrice du taux de rotation ¢* en utilisant o = ' p> +4° +¢° qui

mene a I'équation (Eq.A-7).

o =] _sing Eq.A-10
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3 "il
g o
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Annexe A - Les reperes de référence et transtormations

La derniére équation est utile pour initialiser les quaternions. Ensuite, la relation entre les
quaternions et le taux de rotation « la vitesse angulaire fourni par la centrale » est donnée par les

équations différentielles suivantes :

0 o e o,
1 —@ 0 @ @ , . Eq.A-13
=5 » -0 0 o 9 * 08, 0,0G N “

I—“(J_ -© -0 ol

. & QA —RN QA
1 —&@ A7 I O\ @A

C=(]-dlo. o . e)Ag =T : B EqA-16
g- =t K00, D) G, o -oN I oA g b

I —eN ~0A -oar ] !
Et ensuite, la matrice DCM exprimée en termes de paramétres des quaternions €st

g -g-g-q) 94 -94’ 299.-9.9.)
R= 2g94.-949’ g -¢-9-40) A99-99. Eq.awld
v g9 -4.9.) g9 -9q) (@ -9 -¢ )"

qui est utile pour calculer I'accélérations dans le repére local n.

La conversion des quaternions aux angles d'Eluer « roulis, tangage et lancement »

=07 (2(g.q —94.1

u=tan"_-q—:i'- ‘- tan” ;i-;q—’; Eq.A-18
7.~ 4. 9. -9

o=tan q_;g—'_(a_n .Q_..—j-—
4,4 q.-4

Transformation ECEF(¢), plan tangent (n) et inertielle (/):

La matrice de transformation (ou le DCM) entre le repére ¢ et le repere n est exprimee par
—tOXs —IQIA Q.
R =R i-o-r MR (A= =L ¢4 0 l Eq.A19
t—coch —cozi -io!

et
R =(R)

¢ est la latitude géodésique du systeme W(GS-84 exprimée en radian.

Eq.A-20

103



Annexe B : Processus stochastique et modéles de bruit du filtre de Kalinan o

Avant de se pencher sur le filtre de Kalman expliqué dans le chapitre 11, il est nécessaire
d’ctudier les modéles d'erreur sur lesquels il est basé. Cette annexe presente une discussion abrégee
des aspects de la théorie des signaux aléatoires qui sont exploités dans notre travail Des sources de
bruit dans le filtre de Kalman sont modélisées en tant que processus aléatotres. Le processus
aléatoire peut étre considéré comme une collection de fonctions de temps appelées un ensemble.
D'habitude, la variation statistique de I'ensemble de fonctions 4 tout moment est connue.

I est possible de définir et de comprendre le modéle de bruit du filtre de Kalman. Les bruits

modélisés dans un filtre de Kalman doivent étre

* Gaussiens (ayant une distribution gaussienne)
* Centrés (non biaisés) (ayant un moyenne nulle)

* Blancs (contient toutes les fréquences)

Ce modele est une idéalisation mathématique puisque le bruit bianc ne peut pas se produire
dans la nature parce qu'il exige une energie infinie. Les formules ci-dessous permettent d’exprimer
ces processus de bruit blancs sous forme de variances et de covariances qui sont plus facile
d"assimiler.

Les modeéles stochastiques normalement utilisés par les concepteurs du filtre de Kalman pour
décrire des variables aléatoires sont des modeles linéaires simples tels que : biais (constante)
aléatoire, un bruit blanc, une marche aléatoire et un processus de Markov, ou un processus

periodique. Ceux-ci sont habituellement distingués par leurs fonctions d'autocorrélation distinctes

Rit) .

Bruit Blanc (« white noise »)
Le bruit blanc est défini comme un processus aléatoire stationnaire dont la fonction de densité

spectrale de puissance (PSD) est constante, cela signifiec que le bruit blanc est un processus
aléatoire centré dont la densité spectrale de puissance est constante sur tout ["axe des fréquences et
qu'tl contient toutes les fréquences d'amplitudes égales. Si l'amplitude spectrale constante est . |

alors la fonction d'autocorrélation correspondante est donnée par la transformée inverse de Fourier

d'une constante, qui est le delta de Dirac d(1) « La fonction d'autocorrélation d'un bruit blanc est

une impulsion de Dirac » C’est a dire que la fonction d'autocorrélation d’un processus aléatoire

gaussten blanc zéro centré x{fyest:
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Filtre Formeur Auto-correlation DSP
(Shaping Filter)
Bruit Blanc » .
izl = wit) - - Rl
N c <
Wit} {1 :
.C.onstn_me. %) dY_(H=P-m s
(biais) Aléatoire . . I -
xn=0 hA |
______—_? . H’.'-‘
Marche
Aleatoire
i =wir)

Gauss-Markov

i"')-w")——l—\"n
A= 1 T. &

Tableau B.1 : Fonctions (filtres) d”Autocorrélations et densités spectrales de puissance typiques

R =430 =6°3(7) Eq.B-1

La variance d’un processus d’un bruit blanc est égale a son amplitude spectrale. La valeur
dun signal de bruit blanc a un certain instant ne dit absolument rien au sujet de sa valeur a

n'importe quelle autre instant.

Constante aléatoire (random bias (constant))

Une constante aléatoire satisfait I'équation différentielle suivante :
=01yl =a Fq.B-2

L état initial a, est une variable aléatoire dont la distribution est présumée connue. L'équation de

déférence aura ta forme suivant :
Eq.B-3
V-l =1(~a
Marche Aléatoire (“Winner process™ ou “Brownian-motion process” ou “random walk™)
Le processus de Winner est défini comme I'intégrale d’un bruit blanc gaussien avec un etat
initial égal a zéro (I’intégration d’un bruit blanc gaussien mene a un effet appelé marche aléatoire).

Ainsi le modele approprié d'état est sous la forme de 1’équation différentielle suivante :
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Annexe B : Processus stochastique et modéles de bruit du filtre de Kalman ¢

y=ku()1(0)=0 Eq.B4

13 ol %(¢) est )’unité d un bruit blanc gaussien et £ est un facteur d’échelle.

L'équation de déférence aura la forme ©

y@-D = +kdDy() Eq.B-3
ou dt est la fréquence d’échantillonnage.

Ainsi la variance de lintégrale du bruit blanc croit linéairement avec le temps. En outre, I'écart

type croit avec la racine carrée du temps.

Processus Aléatoire Gaussien
La distribution normale ou gaussienne est trés populaire et sert souvent 3 modéliser les

systémes aléatoires. beaucoup de processus aléatoires se produisamt dans la nature semblent

ST v R LTI TR TN T T CFTN L R4 Lot LAURE I TS A RIR AT LS S e OTERIETC S .

- el GRS 88 B Wer mer 3 e PR W . e Y gl

el BT = RN IR TR PSR TR Y- R AL e & F # . - ' E ST ST e e (2}
b ¥

1 A oot
R e onta e i v e
= - N . I’; [ H Hnt 3 S ST

7o H el i t
A ‘f o .

ol o € i sori des constantes. Le paramatre . est iz incvenne de la popu:aiion, et ['écart type est

égale a g, La 1oi normale {ou la loi de Gauss) dz moyenne m et d’dcart type o sera représentce

Processus alésicive de Gauss-Markov { Mackow proces:

Un processus aléatoire stationnaire () sappele un processus e Jauss-Markey s sa
fonciion d'autocorrélation est de la forme (Tableau B. 1
R (=0 ¢H Eq.B-7

On remarque quelle est déerite par deux pararnétres son RMS & et sa constante de temps &

=1 3 1 fonction sxponentielle dautocorrélannn iediqre e fes vaiewnn dechantlon du prooess




l\e B PrOCL § stoChaslique €1 MOUeIEs Ue UILIL UU TG UL vadiitdn B I

'nnem graduellement de moins en moins corrélées au fur et a mesure que le temps de
iation 71 entre les échantilions augmente.
Ce processus simple de Gauss-Markov, dont la fonction d'autocorrélation est exponentielle,

larlms mentionné comme processus de Gauss-Markov du premier ordre. C'est parce que la

»n discrete de temps du processus est décrite par |'équation suivante de premier ordre de la

Eq.B-8

l == X0 -6
ir I"équation différentielle suivante :

Eq.B-9

ou Wiy . w; est une séquence non-corrélée de distribution gaussienne de moyenne nulle (bruit

x'),

Le processus de Markov de premier ordre est probablement le modéle stochastique le plus
Il puisque le biais (constant) aleatoire et le bruit blanc sont tous les deux, dans un certain sens,

; cas particuliers du processus de Markov. Nous déduisons qu'il y a une représentation genérale

Ll‘C biais aléatoire et le bruit blanc, dépendant de la valeur de &

l"' e (1-380) Eq.B-10

I[~in équation (Eq.B-7), si 7 =1/B est tr¢s grand, ce processus de Markov se comportera

;Ittetlement comme biais aléatoire (corrélé), et si I =1/B est trés petit, elle s¢ comportera
mme un bruit blanc (non corrélé, mais forte corrélation a zéro !). L équation (Eq.B-24) fournit

rlun "modéle” idéal a utiliser en extrayant les paramétres du modele d'erreur (T et 1 =/ B a

d'une fonction d'autocorréiation.

Maintenant en utilisant la définition donnée ci-dessus, nous pouvons obtenir "une fonction

lLlcorrélation" du x(7) mesuré (dans ce cas-ci, par exemple les erreurs systématiques (biais) de
C

). Alors, en appariant la tracé de cette fonction d'autocorrélation K. au modéle de I'équation

ql-’]L les paramétres du modéle o et 7' =1/ peuvent étre facilement extraits comme suit. La

Ie‘ inttiale est 7> -
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Imnexe B : Processus stochastique et modéles de bruit du filtre de Kalman

¢t le point ou X, baissea & cest I'=/ 3
R, D=ce Fq.B-12

Stationnarité et Ergodicité
ationnarité
Un processus aleéatowre est dit stationnaire si les paramétres statistiques (movenne et ecart
pe) du processus ne changent pas avec le temps, (le systéme est supposé avoir des parametres
fixes).
1 processus faiblement stahonnaire a une moyenne et une fonction d’auto-corrélation (don¢ une
variance) constantes.
processus est véritublement stationnaire (ou fortement stationnaire) lorsque tous les moments

i)m constants (v compris la variance et la movenne).

Ergodicité
I Un processus al€atoire est ergodigue s1 ses moments peuvent étre obtenus comme des
movennes a partir d'une seule de ses réalisations (réalisation = ensemble d’échantillons). De méme,
| signal aléatoire serait ergodique si la moyenne instantanée est équivalente a la moyenne
d'ensemble. Dans le sens qualitatif, cect implique qu'un échantillon de signal du processus contient
tlntcs les variations statisiques posstbles du processus.

Ainsi, aucune information additionnelle ne doit étre gagnée en observant un ensemble de
slnau,\' temoin en plus de I'information obtenue a partir d'un seul échantillon.
On peut donc affirmer que pour qu'un processus soit ergodique, il doit nécessairement étre

s@onnaire. L inverse n’est pas vrai,
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odéles dynamiques d’erreur. inertielle et lin¢arisation par différencianon

Annc,\ce L M

alyse de Terreur utilise la différenciation pour linéariser les équations différentielles de

L'an
pansion par Serie de Taylor utilisée pour la h

notre systeme (Eq.l-41). L'ex néarisation d un¢

fonction £ (x) est évaluge autour d’un certain point nominal connu of (x )

l L état (ou la trajectoire) reelle x" mme suit

peut étre €crit en termes de X" et d'erreur ox" co

X=X -5X
Eq.C-!

itude. et de la gravité peuvent étre

Par exemple, les perturbations de la position, la vitessc, l'attit

I exprimees comme !

I T Eq.C-2
vVo=y =3V Eq.C-3
R =U-E)HR Eq.C-4

EqC-5

-

=g -J¢

gravite sur I"ellipsoide. Le * et & indiquent les valeurs d etat

ulées et les erreurs, respectivement. £" est la matrice antisymeétrique représentant les erreurs

ou v signifie te vecteur normal de

cale

d'orientation.

0 -&¢ £ . _
B Siop.)=(r x) & 0 -£, ' [‘q C-A
b-g, £ g

Modeéles dynamiques de Perreur inertielle (position, vitesse, attitude)

Le modéle dynamique de 'erreur en position
On peut obtenir le modele dynamique linéarisé de I'erreur en position par 1a différenciation de
Puisque les équations dynamiques de la position

namiques d'erreur €n position peuvent etre obtenu

I"equation (Eq.1-34). sont des fonctions de la
position et de la vitesse, les équations dy es en
utilisant les dérivées partielles :

Eq.C-7

Y

‘1:.
"1
-u
t
51‘
2

111




-':‘\-.‘ :-;ﬁ- “' ‘ 3 - i i - o h
) R = i T o o) :

Annexe C - Modéles dynamiques d’erreur inertielle et linéarisation par difterenciation

Fo S0 e . -1
o o en Ly = . Fch
i ¢ ef < Vo =4,
Fo= — = = s :
- co £ En o= RS0 O VR A0S
- Y {x i O
" - P} 1
[ i
g fo fo 1 i
— {
] [a) [ Fo-i
- ;i cnofr " ! N
- = —_— = 3 9]
a.a. A v =hicoso Eq.C-9
cho cn o éh J ¢ =1
- % ! 1
Y P D R

et ry, rr sont les rayons de courbure Méridional (nord - sud) et Transversal (est-ouest).

Le modéle dynamique de I'erreur en vitesse
En référence a I’équation (Eq.1-40), I'équation dynamique de la vitesse peut étre exprimee

comme ;

=N =200 ~ )~ Eq.C-10

La perturbation de la derniére €quation donne :

S = E U S5 =200 0 250 =00 (U, T SL g - Jg’ Eq.C-1]

En rassemblant les termes du premier ordre, I'équation ci-dessus peut étre réduite a

SU = =380 ~3 )= (L =38 Q0 —e iU )—& x [R5 S 5
L= S0 ) (L= SgT (20, — e 1 (Su) f ) Eq.C-12

=L 250 -3 -0 -0 ~ o) UL -l =-N35f

Les premier et deuxiéme termes peuvent étre développés en fonction des erreurs de position
et de vitesse. En retournant a i"équation (Eq.A-24), on trouve

ey ocoso-uL. O~

Eq.C-13

ol -w, = -, (r,=-m
t - '
=@ smeo-—uv tang (n~n)'

L.a perturbation de la derniére équation donne :




Annexe C : Modeles dynamiques d’erreur inertielle et linéarisation par différenciation

100 S0, =I5 -~ Su

ou,
" -1
=loane 5 -
X BRI
‘D. = 0 i _:'_
o= Eq.C-15
( tane
= ose - e % o T
‘ AR TN v
Et,
) 0 1.~ 0,
I o= =l - 0 0
{ —tang (r-ny Q'

En utilisant ['équation (Eq.C-14), le premier terme du coté droit de 1’équation (Eq.C-12) peut

étre développe en fonction des erreurs de position et de vitesse :
= AT 3T - SCi= L, O3 - (U, )T S EqC-16

v 28w ~ 3w}

En poursuivant la derivation, nous obtenons -

N a2 N -t i L, fane
=2, @Grots e ) - - i
A Rl L N
, oy .=l L. tang EqC-17
e = ol cosg -l g - 2 2 e i q
o= eSO [ L -
. ‘
2 s § -— L-' ]
AR ERNNE PN S
Iit,
{ —L. AL o
[—— .- i
" o [0 & H e
o= ——e———— [
' pi Eq.C-18
-t L q
- o
o= - f
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Annexe C - Modeles dynamiques derreur inertielle et lin€arisation parrdiffér_encialion -

est approxime par e vecteur normal

Le vecteur de pesanteur dans le repere de navigation, g

de pesanteur (00 +)T, et y change avec l'altitude. Supposons un modéle sphérique de la terre et le

modéle simplifié suivant de la pesanteur -
R Eq.C-19
1 R iy £

la ou y, est la pesanteur normale a 1 = 0. et R= \ryr, . par la différenciation de la dernicre

¢quation, on obtient :

S T [
T -3 7 I\)" ch-20
R~h
En utilisant les équations de (Eq.C.13) a (Eq.C 20), 'équation dynamique d'erreur dans la
vitesse (Eq.C.12) peut étre réécrite comme suit
vt =F _gr =F ov —(f -NSf £q.C-21
ou,
N~ . L - L [
we ol ERREIe i T
' roehotos © S ro-h
“ L . =t .t Lo Wne -
o= Jot oot e - ———— 3 LI = Lqg.C-22
I T PR R V-l
=20 sme PRI USRS,
[ roo=-r !
H " LJUoane L
e EEANES § 1 ———
y = B ==l yro-4 )
F = _ :m.-:-—i mn.: :__:—-ln—"‘— :,;\ :or,c-_i._‘ ]C‘QC'.?.S
ro-h yo-a r.-h
—:-;-—‘ —te coso— Ta— 5
o= ¥t

Le modéle dynamique de I'erreur sur P'orientation

ultat calculé de la mécanisation sur | orientation fournie par |’équation (Eq.I-41) peut

Le rés
tre exprime par
A o
i 1q.C-24

pr=R(Sih, n=RiSO)-Sa.n= R

En comparant la dénvée de I'équation (£q.C-4) a l'équation (Eq.C-24), ceci donne :
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Annexe C - Modeles dynamiques d’erreur inertielle et linéarisation par différenciation -

TR - R =il-E R0 -0 -0 -3,
= J-ER O -0 = ]-FR D -1
= J-F R0 = ]-E R 1) Eq.C-25

Par conséquent, I'équation ci-dessus peut €tre réduite a

~E'R =(I-ER N, -3 ) Eq.C-26
En rassemblant les termes du premier ordre, 1’équation (Eq.C-25) peut étre réduite a
E=-R{D, -N R, Eq.C-27
ou sous la forme vectorielle :
Eq.C-28

& =-R(50 -5

. R . ~ b - - . -
Pour obtenir I'équation derreur pour de, , commencons par @) = Ri@) , qui peut étre

développé a :

Eq.C-29
O ~3w =R {I~-E"Yo ~&7) k
En écrivant les termes de premiéres ordre,
. w B - - - - n - ch-30
S0 =R (S, ~E o Y=R 1, ~(&x)0 |
En utilisant les équations (Eq.C-29) et (Eq.C-27)
Eq.C-31

£ =3~ e, = RS0 ) =30 - (@ )E" - R S0)

En remplagant le premier terme du cdté droit par les termes d’erreur de position et de vitesse
explicitement, et en retournant aux equations (Eq.A-27) et {Eq.C-14), les €quations dynamiques

d'erreur sur | orientation peuvent étre récrites comme :

Fq.C-32

& =F 3r-F oL - ~Naw,

. ..

ou.




Annexe C - Modéles dynamiques d’erreur inertielie et linéarisation par différenciation

: - S b
ino+m
F.= " T Eq.C-33
L_}'” "ﬂ)'
Lt £08 @ .z ta.:w
; {r.—hjzos @ {r. ~hy
1
0 .
r.+a i
F, = 0 0
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