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Résumé:

Les systémes de navigation inertielle permettent un positionnement autonome du porteur, tres
précis a court terme. Mais cette précision va se dégrader de plus en plus au cours du temps : la vitesse
de cette dérive dépend de la qualité des capteurs inertiels utilisés. L’objectif de ce travail est de
calculer les paramétres de navigation fournis par une centrale inertielle a composants liés IRS a

travers larésol ution des équations de mécanisation en utilisant la méthode du quaternion.

Ensuite, de comparer les résultats obtenus avec ceux réalisés en employant un modéle de

référence basé sur les lois fondamentales de Newton, puis en utilisant un modéle d’erreur inertiel on

vafaire une estimation sur la précision de notre systeme inertiel . 7

Abstract:

Theinertial navigation systems allow an autonomous positioning of the aircraft, very
precise in the short run. But this precision will be degraded more and more in the course of
time: the speed of this drift depends on quality on the inertial sensors used. The objective of
thiswork isto calculate the parameters of navigation provided by an inertial power station to
dependent components IRS through the resolution of the equations of mechanization by using

the method of the quaternion.

Then, to compare the results obtained with those carried out by employing a model of

reference based on the fundamental laws of Newton, then while using an inertial model of

7

error one will make an estimate on the precision of our inertial system.
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ABREVIATIONS

DR: Dead Reckoning

UWB: UltraWave Band

GNSS: Global Navigation Satellite System
GPS: Global Positioning System

RF: Radio Frequency

SPS:. Standard Positioning System

PPS:. Precise Positioning System

GLONASS: Global Orbiting Navigation Satellite System
FDMA: Frequency Division Multiple Access
CIO: Capability Initial Operational

FOC: Full Operational Capability

CAST: China Academy of Space Technology
CASC: China Aerospace Science and Technology
CNSS: Compass Navigation Satellite System
IMU: Inertial Measurement Unit

INS: Inertial Navigation System

IRS: Inertial Reference System

INU: Inertial Navigation Unit

IRU: Inertial Reference Unit

AP: Automatic Pilot

CDU: Control Display Unit

M SU: Mode Selector Unit

BU: Battery Unit

MEMS: Micro Electro Mechanical System
NED: Nord, Est et Down

DCM: Director Cosinus Matrix




NOMENCLATURE

i : Repereinertiel

e : Repéreterrestre

n: Repére de navigation

b : Repere mobile

p : Repére polaire

At : Intervalle de temps

;. : Vitesse angulaire de rotation dela Terre
L, @, h : Latitude, longitude, altitude

a : Le demi-grand axe de I’ellipsoide terrestre

e : L’excentricité de I’ellipsoide terrestre
N : Lerayon moyen de laterre

@, 0, Y : Les angles d’Euler (le roulis, le tangage et le lacet)

C? : Matrice de transformation du repére de navigation au repére mobile
C} : Matrice de transformation du repére mobile au repére de navigation
Cf: : Matrice de transformation du repere mobile au repere polaire

C? : Matrice de transformation du repére terrestre au repére polaire

C% : Matrice de transformation du repére terrestre au repére de navigation.
C: : Matrice de transformation du repére de navigation au repére terrestre.
CL : Matrice de transformation du repére terrestre au repére inertiel

Cp - Matrice de transformation du repére polaire au repére de navigation.
C}, : Matrice du temps e lamatrice €}

C" : Dérivé du tempslelamatrice C?

C% : Dérivé du tempslelamatrice C%

o : L’angle polaire




& : Letaux derotation del'angle polaire

F: Laforce

m : Lamasse du véhicule.

Y : Accélération du mobile

v : La vitesse de I’avion

r : La position de I’avion

w : Vitesse angulaire

p : Vecteur d’orientation

P : Letrget optique du circuit

1 : Un nombre entier

f: Lafréquence

Af : Variation de lafréquence

f : Laforce spécifique.

£ : Force spécifique dans | e repére mobile.

f" . Force spécifique dans le repére de navigation.

f!: Force spécifique dans le repére inertiel.

f¢ : Laforce spécifique représentée dans le repére terrestre

f?,, : La mesure brute de laforce spécifique délivrée par les accél érométres
fn. fe fp : Composantes de laforce spécifique (Nord, Est, Down)

y™ : Gravité normale dans le repére de navigation

£ : Lamatrice antisymétrique associée alavitesse angulaire .

C : Vitesse de lalumiéere.

R : Lerayon delasurface delaterre

L : Longueur totale du trajet

w® : Larotation de laterre autour de son axe de rotation

w f’,, - Vitesses angulaires de rotation du repére mobile par rapport au repére inertiel exprimé
dans |e repere mobile.

w ?e : Vitesses angulaires de rotation du repere terrestre par rapport au repere inertiel exprime
dans |le repere mobile.

w?, : Vitesses angulaires de rotation du repére de navigation par rapport au repére terrestre
exprimé dans le repére mobile.




wﬂb: Vitesses angulaires de rotation du repére mobile par rapport au repere de navigation
exprimée dans e repére mobile
w E’n : Vitesses angulaires de rotation du repére de navigation par rapport au repere inertiel
exprimée dans | e repére mobile.
w}, : Vitesses angulaires de rotation du repére terrestre par rapport au repere inertiel exprimée
dans le repere de navigation.
why, - Vitesses angulaires de rotation du repere de navigation par rapport au repére terrestre
exprimeée dans e repére de navigation.
wh, : Vitesses angulaires de rotation du repére de navigation par rapport au repere inertiel
exprimée dans e repére de navigation.
@y - Vitesses angulaires de rotation du repére polaire par rapport au repére de navigation
exprimée dans e repére de navigation.
wep - Vitesses angulaires de rotation du repere polaire par rapport au repere terrestre
exprimée dans |le repére de navigation.
0%, - Lamatrice antisymétrique correspondant a w2,
027, : Lamatrice antisymétrique correspondant a w g,
€n - Lamatrice antisymétrique correspondant a w¢,,
2%, . Lamatrice antisymétrique correspondant a w$,
i - Lamatrice antisymétrique correspondant a wi;
02, : Lamatrice antisymétrique correspondant & w?;
0%+ Lamatrice antisymétrique correspondant & w?,
0% Lamatrice antisymétrique correspondant & w?,
0%, : Lamatrice antisymétrique correspondant & w?,
0P, - Lamatrice antisymétrique correspondant & w?,
: Lamatrice antisymétrique correspondant a m’;p
: Lamatrice antisymeétrique correspondant a wf’p
0, La matrice antisymétrique correspondant a wﬁ’e

0, Larotation instantanée de |a plate forme




a : L’accélération dans le repére inertiel.

g : Lechamp gravitationnel terrestre

g" : Lechamp gravitationnel terrestre représenté dans le repére de navigation

g°¢ : Le champ gravitationnel terrestre représenté dans le repere terrestre

g? : Le champ gravitationnel terrestre représenté dans le repére polaire.

g' : Le vecteur du champ gravitationnel terrestre représenté dans le repére inertiel
g€ : Levecteur du champ gravitationnel terrestre représenté dans le repére terrestre
r : Vecteur de position

7" . Premiére dérivé du vecteur de position exprimé dans le repére de navigation
¢ . Vecteur de position exprimé dans le repére terrestre

7P : Premiére dérivé du vecteur de position exprimé dans e repéere polaire

7° . Premiére dérivé du vecteur de position exprimé dans |e repére terrestre

7! : Premiére dérivé du vecteur de position exprimé dans le repére inertiel

i : Deuxieme dérivé du vecteur de position

7¢ . Deuxieme dérivé du vecteur de position exprimé dans le repere terrestre

! : Deuxiéme dérivé du vecteur de position exprimé dans le repére inertiel

g : Le vecteur du champ gravitationnel

;. : Lamatrice antisymétrique représentant la rotation de laterre dans le repere inertiel
Q4 : Vecteur de rotation instantané de la plate-forme par rapport au repere inertiel
Qg ,rtie - L’accélération de sortie

Aoneree - L’accélération d’entrée

8ap;qis - Erreur de biais

éday : L’erreur de derive a I’instant t=0

K : Constante de raideur

(AA, A, Ah) : Les différences de coordonnées géodésiques

@, 0,1 : Lestaux angulaires

Y : L’angle d’azimut de rotation

a : L angle d’azimut polaire

p. q,r : Vitesses angulaires des angles d’attitude




p : Le vecteur dérivé de I’orientation

rll@; evecteur de position de la plate-forme mobile est exprimé par des coordonnées
géodésiques.

vy . Composante de la vitesse dans la direction Nord

v . Composante de la vitesse dans la direction Est

vp : Composante de |la vitesse dans ladirection Down

Ry : Le rayon normal de I’ellipsoide

R : Le rayon méridien de I’ellipsoide

D : Matrice de transformation du repere local de navigation (n) au repére géographique.
V" : Lavitesse du véhicule exprimée dans |e repére de navigation

v" . Premiére dérivé de lavitesse du véhicule exprimée dans le repére de navigation
v° : Lavitesse du véhicule exprimée dans |e repére terrestre

vP : Lavitesse du véhicule exprimée dans | e repéere polaire

VP & Premiére dérivé de lavitesse du véhicule exprimée dans le repére polaire

wy, wg, wp . Les composantes des vitesses angulaires du nord, I’est et le Down

A, ¢, h : Lestaux de variation de la latitude, longitude et I"altitude

a, B,y : Définissent |'orientation du vecteur unitaire 'n’

'n’': Le vecteur unitaire se trouvant le long de I’axe de rotation

a : La dérivé de I’angle de dérapage d’azimut

0 : Incrément angulaire

Bﬂb . Incrément angulaire du véhicule par rapport au repére de navigation exprimé dans le
repére mobile.

0y, 0,, 6, : Composantes du vecteur 6

S : Lamatrice antisymétrique du vecteur 6

q : Quaternion

AP : Variation de laforce spécifique durant un intervalle de tempstt

ABY : Variation du taux angulaire durant un intervalle de tempst

f? : Lavaleur incrémentée équivalente ala force spécifique

@?Y, : Lavaleur incrémentée équivalente au taux de rotation du repére mobile

bgyro - Ladérive du gyroscope




Sgyro - Facteur d’échelle du gyroscope

b : La dérive de I’accélérometre

Sace . Facteur d’échelle de I’accélérometre

AD™ ; Lavitesse incrémentée mesuré apres la transformation du repére de navigation.
éx : Le vecteur d’erreur

x : La valeur vraie

x : La valeur calculée

X : Lavaleur mesurée

é&r: L’erreur de position

8v : L’erreur de vitesse

é6p : L’erreur d’attitude

8y : L’erreur de mesure de I’accélérométre
dw : L’erreur de mesure du gyroscope

&1 : Premiére dérivé de I’erreur de position
8v : Premiere dérivé de I’erreur de vitesse

8g™ : L’erreur sur le modéle de gravité




INTRODUCTION

La science de lanavigation désigne I’art de se repérer dans I’espace. Elle est pratiquée
au quotidien par chacun d’entre nous, qu’il s’agisse de se rendre simplement a son lieu de
travail ou de s’orienter dans une ville inconnue. Inconsciemment, nous reproduisons la méme
démarche gue les systemes de positionnement les plus élaborés. Nous interprétons les
informations fournies par nos sens (la vue) a I’aide de notre connaissance apriori de
I’environnement ou nous nous déplacons (carte, reperes visuels) pour en déduire notre
position. Les deux étapes clés de la résolution d’un probléme de navigation sont présentes
dans cette démarche. La premiére phase est réalisée par un ensemble de capteurs embarqués
qui exécutent une série de mesures indirectement liées aux parametres a estimer et entachées
de bruit. Puis, I’estimation de ces paramétres est réalisée sur la base des mesures collectées et,
dans un contexte Bayésien (stochastique), d’un modele a priori d’évolution. Cette deuxiéeme
phase est appel ée filtrage.

Le dével oppement de systéemes de navigation plusfiables et moins colteux répond a
une demande croissante. Outre des applications militaires ou industrielles critiques exigeant
une grande précision et robustesse, la navigation s’ouvre au grand public [2].

Pour I’aviation civile, le systeme de navigation fournit une estimation de la position mais doit
egalement évaluer lafiabilité des informations qu’il fournit via un dispositif de contréle
d’intégrité. Les fonctions de celui-ci sont, d’une part, la détection d’anomalie et, d’autre part,
I’identification de ces anomalies en vue de compenser leurs effets sur la solution de
navigation.

Les premiéres techniques de localisation étaient fondées sur I’observation visuelle des
astres qui, pour un observateur terrestre, pouvaient étre considérés comme des « balises
fixes». Cette méthode étant peu preécise et sensible aux problémes de visibilité, les systemes
de radionavigation ont fait leur apparition durant la seconde guerre mondiale. Les premiers
systémes de radionavigation utilisent des balises terrestres ou maritimes émettant des signaux
radiofréquences. Ces systémes permettent une localisation en deux dimensions mais souffrent

d’un temps de calcul trés long et d’une couverture limitée [3].

Ensuite, on a vu apparaitre la navigation a I’estime qui était Largement utilisée pour
des applications nautiques et plus tard aéronautiques, la navigation a I’estime est inspirée du
comportement de tout étre vivant lorsqu’il se déplace. En effet, s un individu veut se rendre

d’un point A a un point B, il va tout d’abord déterminer la direction qu’il doit suivre puis va




avancer un certain temps a une vitesse donnée. En admettant maintenant que le point B n’est
pas connu, la problématique reste la méme, I’individu choisit son orientation, sa vitesse, il se
déplace pendant un temps donné et arrive alors a un nouveau point dont il peut calculer la
position [5].

En 1955 les Etats-Unis étaient les premiers a s’étre intéressé a la navigation par inertie
pour les avions. Une série d’articles de P.J. Klass parus dans « Aviation Week » a permit de
se faire une opinion des possibilités de la navigation par inertie pour les vols de plusieurs
heures. L’accent était mis sur la nécessité d’obtenir des gyroscopes de trés faible dérive
angulaire pour les monter sur une plate-forme portant des accél érometres de précision.
Condition impérative, I’ensemble devait constituer un “pendule de Schiler”” oscillant, sans
amortissement, ala période de 84 minutes autour de la verticale. Cette condition permet ala
plate forme de rester horizontale, quels que soient les déplacements de I’avion a la surface de
laterre.

Une équipe du MIT, dirigée par le Dr C.S. Draper, réalisait une “centrale de navigation par
inertie” stabilisée par trois gyroscopes flottants. Latechnologie du gyro flottant était aussi
mise en ceuvre par les industriels américains Kearfott et Honeywell. Elle présentait le grand
intérét d’étre utilisable, aussi bien pour la navigation des avions pendant plusieurs heures que

pour le guidage des missiles pendant quelques minutes [4].

Les systemes de navigation a I’estime sont fondés sur des mesures directes du
mouvement du véhicule. Connaissant la position initiale du véhicule et sa vitesse (direction et
amplitude), la position est calcul ée par intégrations successives. Les systemes de navigation
inertielle sont une extension directe des systemes de navigation a I’estime. Ils sont fondés non
plus sur une mesure de vitesse mais sur une mesure d’accélération qui est intégrée a deux

reprises pour obtenir lavitesse puis la position [2].

Il existe plusieurs manieres de déterminer la vitesse ou I’orientation mais, de nos jours,
c’est bien souvent par le biais d’une centrale inertielle que cette tache est réalisée. Dans ces
conditions, la navigation a I’estime est alors appelée “Navigation inertielle” ou INS (Inertial
Navigation System) dont la principale difficulté réside dans | es changements de repéres

nécessaires pour rendre les données exploitables par I’utilisateur [5].

L aviation étant une activité qui met en peéril des biens ou des personnes, elle est

considérée comme une application critique qui doit répondre a des exigences de performances




élevées. Aing, lesinformations fournies par les systémes de navigation doivent présenter ala

fois une grande précision et un haut degré de fiabilité [3].

Les systemes inertiels sont réputés pour leurs efficacités quand il s’agit du
positionnement d’un mobile a court terme, mais il s’avere qu’ils sont moins performants au
long terme a cause des capteurs inertiels qui se fatiguent au cours du temps résultant des
differents effets produit par des facteurs (le biais acceléromeétrique, le facteur d’échelle et le

non-alignement,...ect).

Notre travail consiste a développer un model e de référence base sur leslois
fondamental es de Newton, ensuite on utilisera les données accél érométriques et
gyroscopiques résultantes de ce dernier comme étant des mesures fournies par les capteurs
inertiels de I’IRS, puis, les parametres de navigation seront obtenus par la résolution des
équations de mécanisation en employant la méthode du quaternion, par la suite, on comparera
entre les deux résultats en appliquant un modele d’erreur inertiel pour visualiser I’erreur

engendrée par I’IRS, enfin, on fera une estimation sur I’efficacité de notre systéeme inertiel.
Pour ce faire, nous avons organises notre travail comme suit :

Chapitre | : Généralités sur les systémes de navigation, ou on adécrit les différents
systemes de positionnement et |eurs concepts de fonctionnement.

Chapitre 1 : Principe de la navigation inertielle, on a consacré ce chapitre ala
présentation des principes de base de la navigation inertielle, et ala constitution des
centralesinertielles.

Chapitre 111 : Modéle de navigation IRS, on a dével oppé tous les équations de
navigation et les différentes méthodes de résolution des éguations de mécanisation qui
régissent le fonctionnement de la centrale inertielle IRS.

Chapitre IV : Résultats et interprétations, on a présenté les résultats de la
programmation, puis on les ainterprétés.

Conclusion : nous cl6turerons notre travail par une conclusion générale en exposant

guel ques perspectives.
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I ntroduction

Savoir se situer est un probleme que I’hnomme a toujours voulu résoudre et ¢’est pourquoi
un grand nombre de techniques ont été dével oppées en ce sens. La navigation est la science
qui regroupe I’ensemble de ces techniques permettant de connaitre la position d’un mobile
ainsi que toutes autres informations concernant le déplacement de ce mobile dans I’espace.

L’objet de ce premier chapitre est de présenter ces diverses méthodes [5].

|.1. CLASSIFICATION GENERALE DESTECHNIQUESDE POSITIONNEMENT

L es techniques de positionnement sont divisées en huit catégories relevant de trois groupes

1.1.1. Techniques utilisant des mesuresrelatives (Connu sousle nom de DR)
1.1.1.1. Odométrie

Les données d'odométrie est obtenue en utilisant des capteurs qui mesurent la rotation
de I'axes des roues et |es axes des directions (codeurs, par exemple haute résolution). La
rotation des roues est traduite en un déplacement linéaire. Les avantages de ce procédé sont
gu'il alaprécision a court terme, un faible co(t, et permet un taux éevé d'échantillonnage.
Maisil ne peut pas prendre en compte le glissement de roue. Pour une estimation initiale
spécifiée de position, la tache est d’intégrer I'information de mouvement supplémentaire au fil
du temps. Cela conduit al'inconvénient que toute petite erreur constante augmente sans
limite. En particulier, I'orientation d’erreurs pouvant entrainer des erreurs de position qui
augmentent avec la distance parcourue, ains compromettre la précision along terme de la
solution.

[.1.1.2. Navigationsinertielles

Emploie des capteurs inertiels (gyroscopes et accél érometres) qui mesurent les vitesses
de rotation et les forces spécifiques de I'accél ération qui peut étre obtenue.
Les Systemes de navigation inertielle sont autonomes, ce qui signifie qu'ils sont indépendants,
c'est adire quils n'ont pas besoin de références externes. A partir d'une position connue et une
orientation, les mesures sont intégrées une fois pour les gyroscopes et deux fois pour les
accélérométres pour fournir I'orientation et la position respectivement. Les solutions de
positionnement qui sont obtenues ont tendance a dériver avec le temps en raison des

intégrations réalisées, qui peut conduire a une accumulation illimitée d'erreurs. L’ utilisation
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d’un seul systeme de navigation inertielle, surtout avec des capteurs afaible colt, est donc

impropre & un positionnement précis sur une période de temps étendue.
[.1.2. Techniques utilisant des mesur es absolues

(Connu sous le nom de systemes a base de référence)
1.1.2.1. Boussoles électroniques

Bien que ne fournissant pas une solution de positionnement par elle-méme, une
boussol e é ectronique est un dispositif qui utilise des magnétometres pour fournir des mesures
de cap par rapport au nord magnétique terrestre en observant la direction du champ
magnétique local. Pour convertir le cap compas dans une position de nord réelle, la
déclinaison magnétique, qui est I'angle entre le nord géographique et magnétique, est
nécessaire. L’angle de déclinaison dépend de la position de la boussole, il est donc nécessaire
de connaitre la position de cette derniére, afin de calculer le cap par rapport au nord
géographique. La boussole magnétique présente |'inconvénient que le champ magnétique
local est déformé pres des lignes éectriques ou des structures métalliques telles que les ponts
et les batiments le long de latrgectoire du véhicule. Cela peut entrainer des erreurs
importantes et imprévisibles dans |e cap estimé par la boussole, a son tour I'application de ce

systéme ala navigation des véhicules est discutable et incertaine.
1.1.2.2. Balises actives

Cette approche peut étre utilisée que si la plate-forme mobile navigue dans un
environnement connu, et peut fournir des informations de positionnement précis. Cependant,
un montage tres précis des balises est requis afin de faciliter un positionnement exact. En
outre, leur installation et maintenance imposent relativement un colt élevé. L'infrastructure de
soutien limite |'utilité des balises actives a environnements specifiques. 1l existe plusieurs
algorithmes de positionnement qui peuvent étre utilises avec différents systemes de balises
actives, telles que I'a gorithme basé sur latrilatération, algorithmes basés sur la triangulation,
et les algorithmes d'empreintes digitales. Latrilatération est le calcul de laposition d'un
veéhicule sur la base de mesures de distance par rapport a une balise connue en utilisant, par
exemple, desinformations de temps de vol. Latriangulation est le calcul de laposition d'un
véhicule et, éventuellement, de son orientation sur la base des angles au cours de laquelle les
balises sont vues par rapport al'axe longitudinal de la plate-forme mobile.
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Des exemples de systemes de balises actives sont des systémes de communication sans fil
pour le positionnement, tels que ceux qui utilisent les réseaux cellulaires, les réseaux de
télévision (TV), lesréseaux ultra-large bande (UWB) et les réseaux locaux sansfil (WLAN),
ce dernier est également connu sous le nom de systéme Wifi.

1.1.2.3. Global Navigation Satellite Systems

GNSS est essentiellement une technologie de navigation en plein air. Actuellement, le
plus populaire exemple est le GPS, qui est une constellation de satellites qui transmettent des
fréguences radio codées (RF). Par |e biais de tri-latération, |es récepteurs terrestres peuvent
calculer leur position en utilisant le temps de voyage des signaux satellitaires et des
informations sur leur position actuelle, celle-ci étant incluse dans le signal transmis. Le calcul
de l'attitude, lalongitude et I’altitude du récepteur est possible lorsgue la distance exacte a
partir d'un certain nombre de satellites est connue, trois étant |le nombre minimal théorique et
guatre étant en mesure de corriger la polarisation de I'horloge dans le récepteur. Le GPS offre
une bonne localisation absolue pour la navigation en plein air, tant qu'il y a une couverture
satellite suffisante. Toutefois, il n'est pas disponible dans les environnements intérieurs
inaccessibles.

1.1.2.4. Repéeres de navigation

Cette approche peut étre utilisée que si la plate-forme mobile navigue dans un
environnement bien connu. Les reperes sont des objets ou des caractéristiques distinctes telles
gue des formes géomeétriques qui peuvent étre détectées et distinguées par des capteurs
appropriés sur un véhicule. 11s peuvent étre soit naturels ou artificielle. Des points de repére
artificiels sont des objets gjoutés al'environnement spécifique de positionnement et de
navigation, tandis que ceux d'origine naturelle sont déja présents dans I'environnement.
Chaqgue repére doit avoir une position fixe, et le véhicule nécessite une base de données de
leurs caractéristiques et de leurs emplacements. Certains sites peuvent inclure des
informations supplémentaires comme des codes-barres. Le véhicule doit étre capable de
reconnaitre les sites d'intérét de facon fiable a partir de ses entrées de capteur et de traiter les
données d'une maniére qui détermine sa propre position.

1.1.2.5. Carte a base de positionnement (ou modéle matching)

Cette approche peut étre utilisée que si |a plate-forme mobile navigue dans un
environnement spécifique et tracé. Dans cette approche, |a plate-forme mobile utilise ses
capteurs pour percevoir son environnement local, et cette perception est ensuite comparée a
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une carte préal ablement stockées dans samémoire. Si une correspondance est trouvee, le
véhicule peut calculer sa position et son orientation dans un environnement spécifique. Les
caméras et |lagamme de laser détecteur sont des exemples de capteurs qui peuvent étre utilisés
avec ce type de positionnement. La carte de |'environnement mémorisée peut étre un modele
dgadisponible, ou il peut étre construit a partir de données de capteurs antérieurs. Cette
approche peut étre utilisée que dans un cadre d’environnement structuré, ce qui signifie dans
des environnements intérieurs et certains environnements extérieurs.

II'y a une technique quel que peu semblable connue sous le nom d'assortiment de carte qui est
normalement utilisé avec le GPS pour déterminer la position d'un véhicule dans un plan d’une
région. Bien qu'il existe des similitudes entre les deux techniques, celle-ci est utilisée pour
contraindre une autre solution de positionnement tel que le GPS, ce n'est pas une technique de

positionnement autonome et elle n'est pas celle présenté dans cette sous-catégorie.

[.1.3. Systémes combinés

Pour la premiére catégorie qui utilise des mesures relative (i.e. compte mort) la
détermination de la position actuelle du véhicule utilise la connai ssance de |a précédente
position et la mesure de ses derniers mouvements. Pour la deuxiéme catégorie des mesures
absolues (i.e. systemes basés sur une référence), la position actuelle du véhicule est calculé en
mesurant les points de référence connus, mais sans avoir une connaissance de sa trgjectoire
précédente. Habituellement, deux méthodes ou plus, comportant au moins, I'un de chague

groupe, sont combinés afin d'obtenir une solution de navigation fiable [1].
.2. LESDIFFERENTS SYSTEMESDE NAVIGATION

|.2.1. Systeme deradionavigation :

L’astro-navigation permet la localisation d’un mobile a partir de I’observation des
différents corps célestes utilisés comme “balises” de positionnement.
Laradionavigation est le prolongement technologique de cette navigation céleste ou les ondes
lumineuses ont été remplacées par |es ondes radioél ectriques et les corps célestes par des
balises artificielles (stations au sol, satellites, . . .).
Ceci permet a la radionavigation d’avoir comme avantage majeur par rapport ala navigation
céleste de ne plus étre soumis aux conditions de visibilité pour pouvoir étre utilisee.
Le principe de cette méthode réside en le calcul de la distance entre des positions connues et
le mobile dont il faut déterminer la position. Contrairement aux méthodes de navigation a
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I’estime, la radionavigation nécessite la mise en ceuvre d’une infrastructure consequente de
balises. Il existe deux types différents de systemes de radionavigation : les systémes a base
terrestre (LORAN, ILS, . . ., non détaillés par la suite) et les systemes de positionnement par
satellites (GNSS) [5].
L es systémes de radionavigation sont définis comme étant un ensemble de techniques

permettant de définir la position d’un aéronef par des moyens radioélectrique.
IIs sont divisés en deux groupes :

Des systemes a base terrestres ou conventionnel (stations ou balises implantées sur des

points connus situés en terre).

Des systemes a base spatiales ou systéemes de navigation par satellites.

Ces systémes sont caractérisés par :
= Leurs fréguences et leurs puissances d’émission ;
= Le type d’émission (émission continue en temps discret) ;
= Lasynchronisation (par horloges atomique, par stations maitresse pilotant des stations
esclaves, par le biais d’une station de référence, ...) ;

= Letype de mesure effectué (comparaison de phases, aimpulsion, a effet doppler) ;

1.2.1.1. Systemes conventionnels:

Les systémes a base terrestre peuvent étre classés en fonction de la portée et des lieux
de position.
En fonction de la portée, les systémes dont |a portée est courte fonctionnent en bande S ou C
et utilisent les propriétés de I’onde directe. Tandis que le systeme a longue portée utilise les
ondes de surface et du cidl ; ils émettent leurs signaux avec de fortes puissances sur des
porteuses a basse fréquences.
Pour le classement en fonction du lieu de position, les lieux de position sont :

Circulaires, hyperboliques, et azimutaux (ou angulaires).

1.2.1.2. Systemes de navigation par satellites:

Les systemes de navigation par satellites se composent essentiellement de satellites a
défilement dont I’installation englobe le sphéroide terrestre.
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Chacun de ces systémes est poursuivi par un réseau de station de poursuite en terre dont le
role est de définir et d’élaborer les éléments des orbites observés et aussi de controler la
trgectoire suivie par chaque satellite de la constel lation.

1.2.1.2.1. NAVSTAR/ GPS :

Le systéme de radiolocalisation NAVSTAR/ GPS a été dével oppé par les Etats-Unis
(Département de la défense) a partir de 1973 pour offrir aux utilisateurs (prioritairement
I’armée américaine) la possibilité de déterminer de fagon précise leur coordonnées en tous
points de la surface de laterre. Les satellites ont été mis e sur orbite a partir de 1978 et le
systeme NAV STAR/ GPS a été déclarer totalement opérationnel en 1994 [6].

Le systeme NAVSTAR/ GPS comprend :

Un segment "spatial”, constitué d’une constellation de satellites.

Un segment "commande et controle”.

Un segment "utilisateur".

a) Un segment "spatial” :

La constellation nominale GPS est formée de 24 satellites opérationnels et prévoit des
satellites de remplacement. Leurs orbites ont été calculées de fagon a assurer une grande
disponibilité du service de navigation GPS. Les caractéristiques de ces orbites sont regroupées
dansletableau (1.1). Ainsi, en n’importe quel point de la surface terrestre et a n’importe
quelle heure de la journée, au moins 4 satellites avec des angles d’élévation supérieure a 5°
sont visibles. Notons que pour un angle d’élévation inférieur a 5°, les dégradations subies par
le signal GPS lors de la traversée de I’atmosphére ne permettent plus de garantir la précision
de positionnement.
Ces satellites échangent des signaux alafois avec les récepteurs GPS et |e segment de
contréle qui contiennent toutes les informations utiles ala résolution du probleme de

navigation.
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Tableau |.1: Parametres orbitaux des satellites GPS [2]

Rayon orbital moyen 26600 km
Durée de révolution 11 h 58
Inclinaison 55°
Nombre de plan orbitaux 6

Figurel.l: Constelation GPS[1]

b) Lesegment "commande et controle” :
Le segment de contréle assure la surveillance de la constellation GPS. Les signaux émis par
les satellites sont recueillis par 4 stations de réception réparties sur le globe. Les données
collectées sont ensuite centralisées au niveau d’une station de contréle principale, située dans
le Colorado, qui calcule par triangulation la position, la vitesse et la dérive d’horloge de
chaque satellite. Elle en deduit des corrections d’horloge et de paramétres d’orbite qui sont

téléchargées aux satellites une fois par jour.

-
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Les autres stations assurent le contréle du systeme et lamise ajour desinformations a bord
des satellites.

c) Lesegment "utilisateur" :
Ce segment regroupe I’ensemble des récepteurs GPS qui réalisent le calcul de positionnement
en temps rédl. Le GPS propose deux types de services différents::
- le SPS, ou Standard Positioning System, est accessible atout utilisateur et offre actuellement
une précision moyenne de positionnement de 30 m.
- le PPS, ou Precise Positioning System, est réserveé a des utilisateurs habilités par le ministére
de ladéfense américain [2].

Le principe général du systéme NAV STAR/ GPS repose sur des concepts qui

semblent simples, mais dont la maitrise technologique ce situe a un niveau trés élevé. En
effet, pour qu’un utilisateur muni d’un récepteur GPS puisse se localiser avec une préecision de
quelque metres, il faut qu’il soit vu simultanément par au moin quatre satellites et que
I’horloge de son récepteur ainsi que celle des satellites soient synchronisées avec une extréme

précision [6].
1.2.1.2.2. Global Orbiting Navigation Satellite System (GLONASYS)

Le GLONASS est |e premier systéme de navigation par satellite développé par
I’URSS, puis par la Russie. Son développement commenca dans les années 70 avec pour but
d’étre pleinement opérationnel dans les années 90. La chute de I’URSS a entrainé son déclin
mais, en 2001, la Russie s’est engagée a restaurer le systeme.

Comme tous | es systémes de positionnement par satellites, repartis sur trois plans orbitaux a
une altitude 19100 km parcouru en 11H 15 mn 44s. A la différence du systéme GPS, les
satellites de la constellation, vus du sol, se retrouvent ala méme place dans le ciel apres huit
jours sidéraux. Huit satellites sont prévus pour chague plan orbital. La partie au sol est
composeée de cing stations de contréle, la principal e se trouve a Krasnoznamensk dans la
région de Moscou. La partie utilisateur réunit I’ensemble des récepteurs utilisant les signaux
des satellites.

Signal GLONASS : Chaque satellite émet continlment un message de navigation a 50 bit/s
contenant les informations nécessaires ala résolution du probleme de navigation. Ce message
de navigation est rendu robuste aux perturbations extérieures grace a un code réalisant un
étalement de spectre et la sequence résultante module des porteuses |égerement différentes

pour chagque satellite.




Chapitre | Généralités sur la navigation

e =
- - ==

Il faut noter que chaque satellite utilise le méme code d’étalement de spectre. Ce sont les
différentes porteuses utilisées qui vont assurer lafaible inter-corréation entre deux différents
signaux. Cette technique de transmission permet a tous les satellites GLONASS de pouvoir
émettre simultanément sans interférences et porte le nom de FDMA (frequency division

multiple acces) [5].

1.2.1.2.3. Global Navigation Satellite Systems (GNSS)

Le GNSS est actuellement populaire pour le positionnement al'extérieur. Ces
systémes calculent la position du récepteur alant de plusieurs satellites visibles avec
emplacements connus utilisant latrilatération. Le GPS des Etats-Unis est le plus largement
utilisé. Un autre est le GLONASS, qui est similaire au GPS dans |e concept mais utilise des
normes techniques différentes. Le premier satellite de ce systeme a été lancé en 1982. Comme
le GPS, le GLONASS offre une position, un service de navigation pour les civils et un service
crypté aux utilisateurs militaires. Au moment de la rédaction, ils sont 31 satellites dans
I'espace, dont 24 sont opérationnels. Galileo est un autre systéme de navigation dével oppé par
I'Union européenne. Le premier satellite d'essal a été lancé en Décembre 2005 et |e second en
Avril 2008, il a surtout occupé les fréquences attribuées. Deux satellites opérationnels ont été
lancés conjointement en Octobre 2011. Le systéme est prévu pour atteindre sa premiére
capacité opérationnelle (CIO) alami-décennie et sa pleine capacité opérationnelle (FOC) d'ici
lafin de cette décennie. |l est principalement destiné a des fins civiles et fournira deux
services, au moins un sera librement disponibles a nimporte quel utilisateur. La constellation
de satdlites finals comprendra 30 satellites. La Chine a également dével oppé un systéme de
navigation par satellite expérimental connu sous le nom Bei Dou-1 (BD-1). |l a été développé
par |'Académie chinoise de technologie spatiale (CAST), unefiliale de |'aérospatiale des
sciences et de technologie en Chine (CASC). Le systéme fournit tous les temps de
positionnement en deux dimensions, de navigation et de communication alafois pour les
utilisateurs civils et militaires sur laplupart de larégion d’Asie de I'Est. || comprend deux
principaux satellites Bei Dou-1 et une sauvegarde. Le lancement du troisieme satellite en Mai
2003 arendu le systeme pleinement opérationnel. Le systéme de navigation compl éte appel é
«systéme satellite de navigation par boussole» (CNSS) ou Bei Dou-2 (BD-2) est dans |a phase
de développement. Il sera composé d'une constellation de satellites 25-35, dont quatre en
orbite géostationnaire, et fournira une couverture compléte de laterre (Bei Dou-2). Le service

gratuit est prévu pour fournir une précision de 10 m mais le service agréé sera plus précis [1].
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|.2.2. Systeme de navigation inertielle:

La principale limitation du GPS est sa sensibilité aux variations de I’environnement de
propagation (ionosphere). Les systémes de navigation inertielle, qui fonctionnent de fagon
autonome, forment une alternative intéressante. La navigation inertielle a été dével oppée pour
la seconde guerre mondiale et a été appliquée des les années 50 pour |e guidage de fusées.
Elle est aujourd’hui utilisée aussi bien en aviation militaire que civile et équipe la quasi-
totalité des fusées balistiques.

Les capteurs inertiels mesurent le mouvement du véhicule a bord duquel ils sont
embarques, par rapport au référentiel inertiel. Connaissant la vitesse et la position initiales du
véhicule, cette information permet de reconstituer point par point satrajectoire. Laprincipale
difficulté réside dans les changements de repere et de référentiel nécessaires pour rendre les
données exploitables par I’utilisateur [2].

L’objectif des systemes de navigation inertielle est d’estimer de fagon autonome la
position et la vitesse d’un véhicule par rapport a la terre a partir d’une unité de mesure
inertielle (IMU) qui comprend des capteurs inertiels (accél éromeétres et gyroscopes) et un
calculateur de bord qui élabore la solution de navigation. Ceci repose sur I’intégration des
forces spécifiques mesurées par les accél éromeétres, et projetées dans le repére de navigation a
partir des informations fournies par |es gyroscopes.

Nous pouvons définir deux types de systemesinertiels : I’INS (Inertial Navigation
System) et I’IRS (Inertial Reference System).

Le systéme INS est équipé d’une plate forme restant parfaitement horizontale pendent toute la
durée devol.

Le systéme IRS est une centrale solidaire de la structure de I’avion. Il génere une plate forme
fictive maintenue a I’horizontal par calcul [6].

Le tableau ci-dessous donne la composition des deux systémes IRS et INS :
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Tableau 1.2 : Comparaison entreles deux systemes INS et IRS[6].

compositions

INS

IRS

Composant inertiel

Inertial Navigation Unit-INU

Plateformeinertielle
Suspendue au cadran et
stabilisée al’horizontale par
des boucles d’asservissement.
Deux accélérométres A; et A,
perpendiculaires entre eux.
Trois gyroscopes dont deux a
axesverticaux (G; et G) et le
troisiéme a axe horizontal (G3).
Cette plate forme est orientée
par rapport ades références
terrestres.

Calculateur

Calcul toutes les vaeurs
nécessaires alanavigation
orthodromique et généere des
signaux qui vont étre utilisés
par le pilote automatique
(AP).

Inertial Reference Unit-IRU

Plate formeinertielle

Trois accél érométres asservis
liés a la structure de I’avion et
dont les axes sensibles sont
orientés suivant les trois axes
de I’avion.

Troisgyro laser liesala
structure de I’avion mesurent
lavitesse angulaire de rotation
des trois axes de I’avion.

Calculateur

- Calculs trigonométriques qui
converti les mesures
accélérométres.

-Tous les calculs de navigation
orthodromique.

-Signaux pour I’AP

Control Display Unit-CDU

Boitier de commande et
d’affichage (interface homme/
machine)

Boitier de commande et
d’affichage (interface homme/
machine)

M ode Selector Unit-M SU

Permet de sélectionner le mode
de fonctionnement.

Permet de séectionner |le mode
de fonctionnement.

Batterie Unit-BU

Alimente I’INS pendant 15 a
30 mn en cas de défaillance du
systéme d’alimentation de
bord.

L’IRS ne posséde pas de
batterie.

5




T

Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle

==
—-—— e

| ntroduction

Un systéme de navigation inertielle est un systéme autonome qui fournit des
informations sur la position, la vitesse et I'attitude basés sur les mesures des capteursinertiels
et en appliquant le principe du compte mort ou discrétisation (DR). Le DR est la
détermination de la position actuelle d’un véhicule avec la connaissance de sa position
précédente, ensuite les capteurs mesurent des accél érations et des rotations angulaires.
Compte tenu des conditions initiales spécifiées, une intégration de I'accél ération fournit la
vitesse et une deuxieme intégration donne la position. Les Vitesses angulaires sont traitées

pour donner |'attitude de |a plate-forme en termes de tangage, de roulis et de lacet [1].

I1.1. DEFINITION DESREPERES NECESSAIRE A LA NAVIGATION INERTIELLE
IL.1.1. Repereinertie

L."origine du repere inertiel i = (X;,Y;, Z;) est le centre de gravité de laterre. Ces axes
(X1, Y, Z;) netournent pas: avec laterre et pointent vers des éoiles suffisamment lointaines
pour sembler fixes a un observateur terrestre. Z; est I’axe de rotation de la terre, X; pointe

vers I’équinoxe vernal et ¥; vient compléter le triedre direct.

Figurell.l: Repereinertiel [5].




T

Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle

_— - e

11.1.2. Repéreterrestre

L’origine du repére terrestre e = (X,, Y., Z,) est le centre de gravité de laterre et ces
axes tournent en accord avec la rotation terrestre, ce qui le rend fixe par rapport alaterre. Par
définition, les repéres et e se déduisent I’'un de I’autre par une rotation liée ale rotation dela
terre de vitesse angulaire £2;.. Z, est alors toujours I’axe de rotation de la terre, X, pointe vers
I’intersection de I’équateur avec le méridien de Greenwich et ¥, vient compléter letriedre
direct. Pour des applications submeétriques, il faut noter que le décalage des pdles magnétique

et géographique serait a prendre en compte, ce qui ne sera pas le cas dans le reste de I’étude.

Figurell.2: Reperenécessaire a la navigation inertielle [5].
Larelation pour passer du repére terrestre au repére inertiel est alors:

_ cos (2;.t) -sin(2;,t) O
Ce = |sin (2,,t) cos(2;,t) 0 Eq.ll.1
0 0 1

Dans ce repere, il est possible d’écrire un méme point selon différentes coordonnées. Ainsi il
est intéressant de définir la position en coordonnées ellipsoidales par salatitude A, salongitude
@ et son altitude h, le lien entre les coordonnées ellipsoidales (A, @, h) et cartésiennes

(Xe, Ye, Z,) pouvant s’écrire sous la forme :
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Xe=(N+ h)cosAcosp
Y. = (N + h)cosA sing Eq.l1.2
Z,=(N+ h)sini
L avi-e?
OuN = 1-e2sing

Avec a et e étant respectivement le demi-grand axe et I’excentricité de I’ellipsoide terrestre.
Dans le cas d*appiications submétriques, le rayon moyen de laterre N ne peut étre
directement utilisé dans les équations (Eq.l1.2), ce qui ferait intervenir les rayons de courbure
en longitude et en latitude.

11.1.3. Repére de navigation

L’origine du repere de navigation n = (N, E, D) est le centre de gravité du mobile. N
pointe vers le nord géodésique, D est orthogonal a I’ellipsoide de référence représentant la
terre et en direction du sol et E vient compléter le triedre direct (ce qui lefait pointer
globalement a I’est).

Larelation pour passer du repére terrestre au répére de navigation est alors

—sinAcosp -—sinAcosg cosi
Ce=| -—sing cos@ 0 Eq.l1.3
—CO0SAcos@p —cosAsing —sind

11.1.4. Repéere du mobile

L’origine du repére du mobile b = (X, Yy, Z),) est le zentre de gravité du mobile. Ce
repere est solidaire du mobile et ces axes tendent a coincider vec les axes de la plate-forme
inertielle. Son orientation par rapport au repére de navigation i est décrite par les angles
d’Euler (@, 6, ) représentant respectivement le roulis, le tangage et le lacet [5].

Larelation pour passer du repére de navigation au repére du mobile est alors -

cost cosy cos@ siny —sin@
CE = |—cos®P sin® + cosy sinb sin®  cos®P cosy + siny sinf sin®  cosO sin® Eq.ll.4
sin® siny + cosy sinf cos® —sin® cosyp + siny sinf cos® cosO cosy

5
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11.1.5. Lerepérepolaire

Dans |e repere de navigation, |'axe des ordonnées se dirige toujours vers le nord vrai,
ainsi destaux de rotation plus éleveés sont exigés autour de I’axe Z afin de maintenir
I'orientation du repere de navigation dans les régions polaires (des |atitudes plus élevées) que
prés de I'équateur (latitudes inférieures). Commeil est indiqué dans lafigure (Fig.I1.3.b), le
repere de navigation doit tourner & des taux plus élevés pour maintenir son orientation en se
déplacant vers le pole, atteignant son maximum quand il croise le pdle nord. Ce taux peut
méme tendre vers I’infini (condition de singularité) si le repére de navigation passe
directement au-dessus du pole. Le repére polaire évite un taux de rotation plus élevée et les
problémes de singularité. Au lieu de pointer toujours au nord, ceci tourne autour de I’axe Z
par rapport au repére de navigation. L'angle entre I'axe des ordonnées et |e nord est connu

comme |'angle polaire a. Letaux de rotation de cet angle est donné par : [1]

a=—Asina Eq.ll.5

Lerepére polaire (par rapport au repere de navigation) est demontré dans lafigure (Fig.l1.2.a)
et est définie comme suit :
a. L'origine coincide avec | e centre du repére des capteurs (origine du triédre des
capteursinertiels).
b. L'axez est orthogonal al'ellipsoide de référence pointant vers le haut.
c. L'axe desy tourne d'un angle a suivant un sens antihoraire du nord.

d. L'axedesx est orthogonal aux axesy et z et forme un repére de coordination droitier.

(a)

Trajectoire

Figurell.3: a- Représentation du repere polaire par rapport au repere de navigation. b-
Rotation del'axeY du reperede navigation (montrée avec fleches r ouges/foncées) pour

unetrajectoire polaire proche du croisement a de diver seslatitudes [1]

==
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I1.2. PRINCIPES DE BASE DE LA NAVIGATION INERTIELLE

Le principe de la navigation inertielle est basé sur la premiére loi de Newton du
mouvement, qui énonce :
«Un corps demeure dans son état de repos, ou en mouvement uniforme dans une ligne droite,
amoins gu'on I'oblige a changer d'éat par des forces appligquées sur lui».
En d'autres termes, cette loi énonce qu'un corps au repos tend a rester au repos et un corps en
mouvement tend arester en mouvement a moins qu’il soit sollicité par une force extérieure.
Lasignification exacte de ceci n'est pas facilement visualisée dans le repere de référence de la
terre. Pour qu'elle s’applique, le corps doit étre dans un repére de référence inertielle (un
repere non-tournant dans lequel il n'y a aucune force inhérente telle que la pesanteur).

Ladeuxieme loi de Newton du mouvement est d’autant plus importante que sa

premiere loi dans le systéme de navigation inertielle, elle énonce que::
«L'accélération est proportionnelle alaforce résultante et est dans la méme direction que cette
force» [1].
Ceci peut étre exprimé mathématiquement comme suit:

F =my Eq.ll.6

Comme énoncé précédemment, une centrale (ou plate-forme) inertielle a pour but de délivrer
une mesure de la vitesse et de I’orientation du mobile afin de calculer sa position. Pour ce
faire, elle est composée de trois accélérometres et de trois gyrometres permettant de mesurer
I’accelération et la vitesse angulaire du mobile dans I’espace. Ces deux grandeurs sont en e et
observables gréce ala seconde loi de Newton et respectivement grace aux e ets
d’entrainement du repére ou a I’e et Sagnac [5].

Gréce a des accélérometres extrémement précis, I’accélération y du mobile peut étre mesurée.
Puis un calculateur effectue un premier calcul intégral pour déterminer lavitesse v de I’avion

par rapport au sol.

7 = [ dt +iily Eq.ll.7
Une deuxiéme intégration de ltaccélaration tmnne la position r de I’avion

= fidt+ii, Eq.l1.8

Lestermes roet v représentent la position et la vitesse initiales du mobile.

- ——
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Cependant, les accéléromeétres sont contenus dans une plate-forme qui porte le triédre de
mesure des accél érations. Ce triedre est matérialisé par des gyroscopes qui mesurent des
vitesses angulaires w.

Par intégration de ces mesures gyroscopiques, le calculateur fournit I’information d’attitude p
qui représente I’orientation du repére du mobile par rapport a un repére terrestre (cas des

avions) [6].
11.3. CONSTITUTION D’UNE CENTRALE INERTIELLE

Les systemes de navigation inertielle sont embarqués a bord du véhicule (avion) et sont
composesdedi érents capteursinertiels qui mesurent le mouvement du mobile a chaque
instant. En régle générale, les capteurs en question sont trois accélérométres ainsi que trois
gyrometres disposés selon trois axes orthogonaux définissant un triedre direct. Les
accélérometres mesurent I’accélération non-gravitationnelle du mobile. Par deux intégrations
successives, il est alors possible d’obtenir la position du vehicule.

Néanmoins, |les systémes de navigation inertielle font intervenir di  érents reperes de
référence. Ainsi, les gyromeétres, qui fournissent des informations sur I’attitude du mobile,
permettent d’e ectuer les changements de repére adéquats pour exprimer le mouvement dans
un repére utile au pilote [3].

En gjoutant un calculateur permettant a un véhicule de connaitre sa position et sa vitesse
dans I’espace, la centrale inertielle s’appellera alors «systeme de navigation inertiel INS».
Tous les avions modernes (civils ou militaires) sont équipés de tel systéme qui a pour but de
déterminer une trgjectoire par discrétisation (Dead Reckoning DR).

Dans ce qui suit, nous allons décrire le rdle et |e principe de chague élément de la centrale
inertielle en citant quelques types de gyroscopes et d’accélérometres parmi les plus utilisés

actuellement.

[1.3.1. Les Gyroscopes

Techniguement, un gyroscope est nimporte quel dispositif qui peut mesurer la vitesse
angulaire. Désle 18"™ siécle, des dispositifs de rotation étaient utilisés pour la navigation en
mer dans des conditions brumeuses. Le gyroscope derotation plustraditionnel a éé inventé

dansle 19°™ siécle, et le scientifique francais Jean Bernard Léon Foucault ainventé le

9™ sigcle et le 20°™

gyroscope de limite en 1852. Verslafindu 1 siecle les gyroscopes ont

été faits breveter pour I'usage sur des bateaux. Autour de 1916, le gyroscope atrouvé son
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['utilisation dans I'avion ou il est encore généralement employé aujourd’hui. Toutes les
améliorations du 20°™ siécle ont étaient faites sur le gyroscope de rotation. Dans les années
60, les gyroscopes optiques al'aide de lasers ont été présentés la premiere fois et ils ont
immédiatement trouvés le succes commercial dans I'aéronautique et les applications
militaires.

On appelle gyroscope un corps symétrique lourd (rotor) en révolution rapide autour de
I’axe de symétrie. Le gyroscope le plus simple est une toupie qui s’appuie par le bout de son
axe contre une surface plane. Etant animé d’un mouvement de rotation rapide, la toupie

conserve ladirection verticale de son axe qui lui est imprimée.

Pour bien cefixer lesidées, un gyroscope consiste en un solide (rotor, toupie)
parfaitement suspendu autour de son centre de masse, de maniére a pouvoir tourner librement
dans toutes les directions, et tournant a grande vitesse autour de son axe. Comme illustré dans
lafigure (Fig.I1.4), un mouvement du mobile, traduit par un couple, provoque un
déplacement angulaire de I’axe du solide. Ce déplacement angulaire, relevé par un détecteur
d’écart, permet d’évaluer lavitesse de rotation du mobile. La suspension du solide est réalisée

de différentes facons : par cardans, par flottaison électrique ou élastique, etc. [7].

X — Toupie D — X

I

=,
™,

| | Détecteur
/ | d'ecart

Anneau
Y f ;
z’

Figurell.4: Principe du gyroscope[7]
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Les toupies des gyroscopes sont généralement montées dans des systémes d’anneaux de
cadran qui lesisolent des mouvements de la structure porteuse. Trois configurations sont
utilisées :
Suspension a 1 degrédeliberté

Latoupie est supportée par un seul anneau de cadran : possibilité de rotation autour
d’un seul axe (axes Y) d’ou un degré de liberté. Un tel montage ne matérialise pas une
direction de référence.

Un gyroscope a un degré de liberté (ou gyrometre) est représenté schémati quement
danslafigure (Fig.I1.4) avec I’axe XX’ fixé et I’axe ZZ’ libre (un degré de liberté).
Le montage ala propriété suivante : si I’on soumet le gyrometre a une perturbation (rotation)
il apparait un moment d’inertie tel que le vecteur moment cinétique H qui tourne versla
perturbation par le chemin le plus proche. Ainsi, en mesurant la vitesse de rotation induite du
gyrometre selon XX’ gréace a des détecteurs d’angles, on mesure la vitesse de rotation
imposée autour de I’axe ZZ’. L axe ZZ’ est appel é axe sensible du gyrométre, I’axe XX’ est
I’axe de sortie.
Un gyrometre permet donc de mesurer des vitesses de rotation.

Suspension a 2 degrésdeliberté

Latoupie est supportée par deux anneaux de cadran : possibilité de rotation autour de
deux axes (Y et Z), d’ou 2 degrés de liberté. Dans cette configuration, I’axe de la toupie peut
prendre n’importe quelle direction.
Un gyroscope a deux axes est un gyroscope qui peut pivoter selon les deux axes XX’ et ZZ’.
On peut le considérer comme étant équivalent a deux gyroscopes superposés, un dont I’entrée
est XX’, I’autre dont I’entrée est ZZ’ [6].

Il .3.1.1. Propriétés des gyr oscopes

a. Lafixité: Le gyroscope tourne a une grande vitesse autour d’un axe de rotation dans
I’espace, la direction et le sens de rotation du gyroscope est fixe, donc lafixité détermine
le taux de précision du gyroscope lors de sarotation.

La fixité d’un gyroscope dépend de la dérive gyroscopique, de I’effet estérisice et de la
précession [6].

b. Laprécession: L’effet de précession dans un gyroscope apparait lors que latoupie de ce

dernier tourne autour d’un autre axe gue son axe de référence, donc sa vitesse de rotation

diminue.




Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle

e =
- - ==

——

Soit un gyroscope en mouvement, exercons sur son axe un couple de forces extérieures
dont le moment par rapport a son centre de suspension O (confondu avec son centre de
gravité) vaut M. Nous constatons que I’axe se dérobe perpendiculairement a la direction
de cette force. On dit que le gyroscope précessionne.

En notant la précession gyroscasiqun par Q (vitesse angulaire du gyroscope, autour de
I’axe Z’Z) alors [6] :

X =ik Al Eq.I1.9

c. ForcedeCoriolis: Elle dépend de I’angle qui sert a déterminé I’attitude de I’avion
(gyroscope mécanique).

d. Pinertie : Le gyroscope utilise le principe du moment cinétique (mouvement angulaire,
mouvement linéaire).
C’est la propriété qui permet au gyroscope de tourner continuellement dans le méme
plan. En absence des forces extérieures, I’axe de rotation va continuer a pointer dans la
méme position dans I’espace a laquelle il a était fixé initialement. Pour améliorer la
rigidité (I’inertie), il est nécessaire d’augmenter la vitesse de rotation, d’augmenter la
masse de laroue, et de concentrer cette derniere autour de la circonférence [6].

e. Lecouplegyroscopique: C’est la réaction par rapport a une rotation obligée suivant

une direction différente de celle du moment cinétique (H) [6].

11.3.1.2. Alignement gyr oscopique

D0 ala rigidité d’un gyroscope, son axe de rotation continue a pointer dans une
direction fixe. N’importe quel mouvement de I’axe de rotation a partir de sa direction fixe est
connu comme étant un gyroscope polaire. Dépendamment de la direction dans laquelle I’axe
de rotation tourne, le gyroscope va exécuter une dérive ou un renversement.

La dérive apparait lorsque I’axe de rotation tourne dans le plan horizontal. Le renversement
apparait lorsque I’axe de rotation tourne dans le plan vertical.

Lorsque I’axe de rotation se déplace par rapport a un point fixe dans I’espace, alors le
gyroscope subit un alignement réel (dérive, renversement ou une combinaison des deux). Un
tel alignement peut étre induit par lalatitude ou peut ére di ades imperfections d’un
gyroscope comme par exemple : le balancement imparfait de la roue du gyroscope,

balancement des anneaux et par les changements des roulements a fiction.
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Quand I’axe de rotation d’un gyroscope parfait a un observateur sur laterre (comme s’il
changeait de direction) on dit que le gyroscope souffre d’un alignement apparent. L’axe de
rotation apparait a un observateur sur laterre comme si il se déplagait a partir du nord vrai. On
sait que le gyroscope est stationnaire sur la terre et que c’est la terre qui tourne autour de son
propre axe de rotation.

La dérive apparente n’apparait pas a I’équateur, car les méridiens sont paralleles a I’axe des
poles, letaux de la dérive apparente est égale au taux de rotation de laterre (15° par heure).

Laformule pour la dérive apparente (du a la rotation de la terre) est [6 :
taux de dérive apparente = 15 sin (latitude) Eq.l1.10

11.3.1.3. Types de gyroscope

a. Gyroscope mécanique : Constitué d’un mécanisme purement mécanique, il s’agit d’une
toupie qui tourne a grande vitesse et qui préleve des données a mesurées, ensuite
I’information va étre traité grace a des systemes asservis, enfin les données sont transférés
par I’intermédiaire d’un systéme purement mécanique pour I’affichage, mais ce dispositif
est peu précis.

Ces gyroscopes, dits mécaniques, sont tres utilisés pour le pilotage et le guidage de
veéhicules terrestres, marins et aérospatiaux. Le diametre de latoupie, doit étre choisi
judicieusement, car il conditionne la valeur de son moment d’inertie, et donc du moment
cinétique correspondant a larotation de latoupie [7].

b. Gyroscope optique : Les compas gyroscopiques optiques de fibre fonctionne en sentant
la différence dans le temps de propagation entre les faisceaux de lumiére voyageant
dedans, dans |e sens des aiguilles d'une montre et les sens antihoraire. Un désaccord
rotationnel induit dans lalongueur de chemin produit une différence de phase entre les
faisceaux lumineux qui se propagent dans des directions opposées. Cette différence est
généralement connue sous le nom de I’effet Sagnac et forme |e principe de base de
fonctionnement de tous les gyroscopes optiques. Ils sont connus pour leurs grandes
précisions.

Les gyroscopes afibres optiques, basés sur le principe interférométrique, sont utilisés dans

différents domaines : la navigation, le contrdle en vol, et larobotique... [7].
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c. Gyroscopelaser : Un gyro-laser est compose d'un circuit de lumiére parcourant un
triangle équilatéral. La source de lumiere est appliquée au milieu de la base du triangle, ou
elle est séparée en deux faisceaux versles deux angles inférieurs du triangle ou sont placés
deux miroirs qui redirigent les deux faisceaux de lumiére vers le troisieme sommet. Si le
triangle est animé d'un mouvement de rotation dans son plan, les vitesses de propagation
des deux branches de lumiére ne sont plus identiques. Une interférence est alors
observable au sommet du triangle. Un détecteur peut alors compter les raies de cette
interférence dont la fréquence est proportionnelle ala vitesse de rotation du triangle sur
[ui-méme. En montant trois dispositifs de ce type selon un triedre, et en traitant les
signaux, il devient possible de déterminer tous les mouvements d'un avion selon sestrois
axes comme avec un gyroscope mécanique.

Il est basé sur le principe d’envoi de deux faisceaux lasers purement optique qui tournent
autour de leurs axe de rotation, les deux signaux tournent inversement autour de deux axes
derotation différents et I’information est fournit grace au déphasage de deux signaux qui
délivre un angle pour mesurer I’information.

Les gyroscopes a laser, faisant circuler de lalumiére, sont utilisés dans le domaine
militaire (pour le guidage des missiles, par exemple) grace aleur capacité a supporter de

hautes dynamiques[7].

o o Interferometre

Mirair M2 \ = y Miroir 1

LASER

Figurell.5: Gyroscope a anneau laser [§].

Le principe de fonctionnement des gyroscopes lasers est basé sur I’exploitation de la
condition nécessaire de résonance de la cavité optique utilisée. Cette condition se traduit

par :
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P=ni=n )5, Eq.l1.11

Ou P est letrgjet optique du circuit, 7 est un nombre entier.
A une variation AP de P, correspond une variation Af de la fréquencef tel que:

AP Af f
‘F—_’?:’l“l_ﬁpF Eq.l1.12

Comme les fréquences des lasers sont ires élevées, la différence des fréguences est trés
grande par rapport a la différence de trajet donnée par I’effet Sagnac.

af| =20 Eq.l1.13
Les gyrometres a fibre optique sont fondés exactement sur I’effet Sagnac. La solution
choisie pour améliorer la sensibilité du gyromeétre est d’augmenter son aire géométrique.
Ceci est réalisé grace a une fibre optique que I’on enroule en N (1000 a 10000) spires.
L’aire totale d’un tel gyrométre est alors: § = N ir? |, [7].

Le déphasage résultant des deux ondes est donné par :

2
A= ap /B4 Tkl _ gLy, Eq.ll 14

L : longueur totale du trajet.

Par rapport aux gyroscopes mécaniques, les gyroscopes lasers ont :
Une meilleure stabilité du facteur d’échelle.
Une meilleure dynamique (rapport de la plus grande ala plus petite vitesse
angulaire mesurée).
Les accélérations du boitier n’ont aucune influence sur le phénomene optique.
Trés grande fiabilité (absence de piéces en mouvement).

Performances limitées 2103° / h.

. Gyroscope éectromécanique : C’est un gyroscope qui contient une partie mécanigue qui
représente une toupie qui tourne tout en prélevant des données qui sont transférées vers un
dispositif électronique pour un affichage plus précis. Parmi les gyros E-M on trouve :
LesMEMS qui sont des gyroscopes de taux vibratoires, qui n‘ont aucune piece en rotation
qui exige des roulements, et par conséguent ils peuvent étre facilement miniaturises et
groupés, ils sont fabriqués en utilisant des technigues micros machines. Ces structures

fabriquées avec du silicium de poly silicone ou du cristal, et leur composant mécanique

==
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principal est de deux degrés de liberté de la masse vibrante, qui est capable d'osciller sur
deux directions distinctes dans un avion. Leur opération est basée sur I'effet de Coriolis.
Quand le gyroscope est soumis a une vitesse angulaire le long d'un axe (axe d'entrée)
orthogonal al'axe de l'oscillation initiale (axe conduit), I'effet de Coriolis transfere
I'énergie a partir d'un mode vibrant al'autre. La réponse du deuxiéme mode vibrant, qui
est e long d'un troisieme axe (axe de sens) orthogonal aux deux précédents, fournit des
informations au sujet de la vitesse angulaire appliquée [7].

Un exemple de gyroscope MEMS qui utilise le micro-usinage :

Figurell.6: Micro gyroscope vibrant utilisant le micro-usinage [7]

11.3.1.4. Mesuresdu gyroscope

Les gyroscopes mesurent la vitesse angulaire d'un corps par rapport au repere inertiel.
Cette quantité est exprimée dens | e repore mobile et ne peut étre donnée que par I’équation
suivante [1] :

b — b b b
w) =w)+al, +w)y Eq.11.15

11.3.2. Les accélérometres
11.3.2.1. Définition et propriétés d’un accélérometre

Un accélérométre se compose d'une masse témoin (m) relié aun boitier par une paire
de ressorts suivant lesindications de lafigure (Fig.l1.7). Dans ce cas, |'axe sensible de
I'accél érométre est situé le long du ressort al'axe horizontal. L'accél ération déplacerala masse
témoin de sa position d'équilibre, avec la quantité de déplacement proportionnelle a
I'accél ération. Le déplacement de la position d'équilibre est détecté par un capteur horstension
et est puis mesuré pour fournir une indication de I'accél ération le long de cet axe. La position

d'équilibre est calibrée (étalonnée) pour une accél ération nulle. L'accél ération vers ladroite
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fera déplacer la masse témoin a gauche par rapport au boitier et (comme montré par la
balance) indique une accél ération positive.

Si I'accél érometre est tenu debout sur un banc avec son axe vertical sensible en
présence d'un champ gravitationnel, la masse témoin sera déplacée en bas par rapport au
boitier, indiquant une accél ération positive. Lefait que I'accél ération de la gravité est de haut
en bas, dans la méme direction que e déplacement suivant les indications de lafigure
(Fig.l1.8), est parfois source de confusion pour les débutants dans la navigation.
L'explication de ce phénomene réside dans le principe d'équivalence, selon lequel, dans
I'environnement terrestre, il n'est pas possible de séparer I’inertie et la navigation par les
mesures de I'accél érometre dans un seul point. Par conséquent, le rendement d'un
accéléromeétre di a un champ gravitationnel est négatif du champ d’acceélération.

Le rendement d'un accéléromeétre sappelle le force spécifique [1], et est donné par :
f=a—g Eq.l1.16
f . Laforce spécifique.

a: L’accélération dans le repére inertiel.

g: L’accélération gravitationnel qui est de 9.8 m / s°.

Figurell.7 : a)- Un accélérometre en position nulle sansla for ce agissant sur lui, b)- Le
méme accé é& ométr e mesurant une accélération linéaire du véhicule dansla direction

positive (versladroite) [1].

Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle
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Figurell.8: Un accélérométre sereposant sur un banc avec I'accélération dela gravité

agissant la-dessus[1].

l\.’|

Figurell.9: Un accélér ometre sereposant sur un banc ou laréaction al'accélération de

la gravitéagit la-dessus[1].

C’est ce qui cause laconfusion. Lamaniére smple de se rappeler cette relation est de
penser aun des deux cas. Si |'accélérometre se repose sur un banc c'est qu’il est au repos, ainsi
I'accél ération a égale azéro. Laforce sur |'accélérometre est laforce de laréaction du banc
contre le boitier, qui est e négatif de g lelong de ladirection (ascendante) positive et fait
donc descendre lamasse (Fig.11.9).

Ou imaginer laisser tomber |'accél érométre dans le vide. Dans ce: cas-ci, laforce spécifique f
lue par I'accélérométre est égale az&o et I'accélération réellea = g . Lors ce qu’on navigue

par rapport au repere inertiel nous avons besoin de I’accélération a , donc dans les équations




Chapitre |1 Principe de la navigation inertielle

-

e I

——

de navigation nous convertissons le rendement d'un accélérometre de f en a en gjoutant le g

[1].
[1.3.2.2. Mesures d’accélérometres

Un accélérométre mesure |'accél ération de tranglation (moins le composant de
pesanteur) le long de son axe sensible typiquement en détectant e mouvement d'une masse
témoin relative au boitier. A partir de I’équation. (Eq.l1.15), le rendement d'un triedre
d'accélérometre est [1] :

f=a—g Eq.l1.17

Ou f: Est la force spécifique, a: L’accélération dans le repére inertiel, g : L’accélération
gravitationnel. L'accél ération a peut étre exprimée comme double dérivée du vecteur de
position r, comme sulit :

d? ..
a=%2 =¥ Eq.l1.18

aizl;
Le vecteur du champ gravitationnel éait plus tot montré pour étre lié au vecteur de pesanteur
comme:
g=9 — 201 Eq.11.19

Laou £2;, est lamatrice antisymétrique représentant larotation de laterre dans le repére
inertiel [1]. En substituant les trois équations (Eq.11.16, Eq.I1.17, Eq.I1.18) on aura:

dzr

f= ai 4 - (§ _-Qieﬂier)
Eq.l1.20

11.3.2.3. Types d’accélérometres

L’accélérometre est un appareil permettant de mesurer une ou plusieurs composantes
de laforce spécifique.
Différents types d’accélérometres sont utilisés :

A ressort.

Pendulaire.

A quartz.

A onde acoustique de surface (SAW).

A fibre optique.

o
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a) L’accélérométre a ressort

Il est monté directement sur la structure du véhicule dont on veut mesurer
I’accelération (monté strap-down) ou sur la plate-forme stabilisé d’une centrale inertielle.
Il fonctionne selon le principe suivant :

Un ressort de raideur K crée un rappelle éastique. Un amortisseur (dash pot) de
constante f qui amortit les oscillations.
Un détecteur D qui mesure une distance X et délivre unetension V= DX, qui est
amplifiée avec un gain G.
Le courant | commande un servomoteur générant une force F qui agit sur lamasse m de
telle maniére que e systéme travaille autour de zéro (X=0, a chaque instant) [6].

On peut montrer que :

f= . Eq.l1.21
s q.ll.
Y
X
V=DX
DETECTEUR
AMPLI
G K ~
X

| YAYAY

—— SERVOMOTEUR F

AVION

Figurell.10: Accélérometrearessort [8].

b) Accélérométre pendulaire

A rappel électromagnétique, c’est un appareil qui est constitué par une masse fixée a
I’extrémité d’une tige articulée par rapport au boitier. On détecte les rotations angulaires de
cettetige et le signal ainsi obtenu apres amplification est utilisé pour commander un moteur

couple. Le pendule est donc asservi arester immobile.
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Figurell.11: Accélérometre pendulaire[7].

c) Accdéomeétreaquartz

Pour I’accélérométre a quartz, une accelération suivant I’axe sensible va comprimer un
des cristaux et dilater I’autre, ce qui modifie leurs propriétés électriques et mecaniques
(fréguence, résistivite, .....etc.). Ces modifications sont exploitées pour mesurer la force
spécifique de maniére différentielle [6].

=
Axe sensible

Cluartz

Articulation

Accéléromeétre a quartz

Figurell.12: Accélérométrea quartz [8].
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[1.3.3. Lecalculateur

Lecaculateur e ectuelesintégrations et les changements de repére adéquats pour
transformer |es mesures du mouvement en données de navigation directement exploitables par
I’utilisateur [2] :

La position en coordonnées ellipsoidaes : latitude A, longitude @ et atitude h.

Lavitesse par rapport au repére géocentrique,

L’orientation du véhicule (attitude), définit par les angles d’Euler (P, 6, ).
En d’autres termes, il fournit tous les calculs de navigation orthodromique et génére les
signaux de couplage nécessaire au systeme PA/DV (Pilote automatique /Directeur de vol). Sa
charge de calcul est assez faible (100 000 opérations par seconde) [6].

La figure suivante montre les trois principaux modules d’une centrale inertielle :

Position
3 accéléromeétres Vitesse
Unité de
prétraitement [ Mécanisation il
3 gyroscopes . Attitude

Figurell.13: Les trois modules principaux d’une centrale inertielle de navigation [1].

Lafigure ci-dessus demontre qu’une centrale INS se compose de :

Une unité de mesure inertielle IMU.

Une unité de prétraitement.

Un modul e de mécani sation.
L’IMU emploie trois accél érométres et trois gyroscopes qui sont tous les deux mutuellement
orthogonaux. Les signaux sont prétraités par un filtrage pour éliminer les perturbations avant
de les appliqués al'algorithme de mécanisation qui convertit les signaux en signaux

d’informations de position et d'attitude [1].

Unitéde mesureinertielle I MU

Les mesures de I'accél ération et de larotation du véhicule sont faites grace aux sondes
inertielles qui sont montées dans une unité appel ée I'unité de mesure inertielle (IMU). L’ IMU
est composé de deux triedres orthogonaux de sonde, une avec trois accél éromeétres et |'autre
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avec trois gyroscopes. Les accél érométres mesurent le mouvement linéaire dans trois
directions mutuellement orthogonales, tandis que les gyroscopes mesurent le mouvement
angulaire dans trois directions mutuellement orthogonal es. Nominalement, les axes de ces
deux triedres sont paralléles, partageant |'origine du triedre des accél érométres. Les axes des
sondes sont fixés & I’intérieur méme de la structure deI'lMU, et sappellent donc les axes du
mobile ou le repere du mobile. Indépendamment |es capteurs inertiels, I'TMU contient
egalement |'éectronique relative pour executer I’auto-calibration, pour prélever leslectures
des sondes inertielles et puis les convertir en forme appropriée pour I'équipement et les
algorithmes de navigation [1].

La figure suivante montre les composants typiques d’une IMU :

4:
g R Electroniques
Accélérométre
CPU
B
L Convertisseur A/D
Gyroscopes ;
" . Sonde de température
| |
y I 8 Calibration
'-'-k__ ]
/ Interface
’x Etc.
Unitéde Mesurelnertielle (IMU)

Figurell.14: Lescomposantstypiquesdel’lMU [1].

Lafonction du calculateur est de calculer laposition, lavitesse et |’attitude dans un
repére donné (repére du calculateur) sur labase d’un systeme INS (Inertial Navigation
System) pur ou systeme hybride. Selon le type du systeme inertiel (stabilise, partiellement
stabilisé ou a composants liés), et donc du repere, cette fonction sera plus ou moins complexe.
Les agorithmes qui y sont implantés devront étre optimisés (rapidité, mémoire requise),
fiables (précision, intégrité) et adaptables (automaticité, autonomie vis-a-vis d’événements

éventuels...) [7].
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1.4 LESTYPESDE CENTRALE INERTIELLE

Il existe trois principaux types de centrales inertielles déterminés par lafacon dont la
plate-forme de capteurs est fixée au véhicule : les systémes a composants liés (strap-down),
les systémes a plate-forme stabilisée (Gimbaled) et les systémes avec é ément stabilisé. Dans
les deux premier cas, la plate-forme comporte :

3 acceélérometres qui mesurent I’accélération non gravitionnelle du véhicule par rapport
au repéreinertiel dansla direction de leurs axes principaux. Le vecteur correspondant est
appelé force spécifique f.

3 gyrométres qui déterminent le vecteur de rotation instantané de la plate-forme par

rapport au repereinertiel Q et par intégration des angles d’Euler [2].
I1.4.1. Les systemes avec élément stabilisé

Il s’agit de dispositifs dont certains composants gyro-accél éromeétriques ne sont pas
entierement stabilisés (par exemple, leur liaison avec la structure du véhicule peut ne

présenter que 1 ou 2 axes de cardan) [7].

11.4.2. Centraleinertielle a plate-forme stabilisée (Gimbaled ou INS)

Le bloc gyro-accélérométriques est suspendu de maniére a présenter une grande liberté
angulaire, vis-a-vis de la structure du véhicule. Deux procédés sont utilisés pour relier le ceeur
alastructure du véhicule. Pour le premier, il s’agit de la flottaison de I’élément stable, de
forme sphérique, dans un liquide contenu dans un boitier é&anche. Pour le second, il s’agit
d’un montage au cardan. Les capteurs inertiels sont installés a I’aide de cardans pour
conserver une orientation choisie (selon le repére de référence) malgré les mouvements du
mobile. La plate-formeinertielle ainsi installée est isolée du mouvement angulaire du véhicule
et w,y est doncimpose. Ces derniers sont les plus répandus. En résume, I’objectif d’un tel
systéme est de stabiliser le véhicule sur une direction donnée ; en pratique cet asservissement
en attitude est réalisé al’aide de moteurs éectriques ; la sortie du calculateur ne fournit que
les informations de position et de vitesse [7].

Dans la plate-forme stabl e, les capteurs inertiels sont montés sur un ensemble de
cardans de sorte que la plate-forme reste toujours alignée avec le repére de navigation. Ceci
est réalisé en ayant un ensemble de moteurs couples pour faire tourner la plate-forme en
réponse a des rotations détectées par les gyroscopes. Ainsi, la sortie de I’accélérometre est

directement intégrée pour avoir lavitesse et la position dans le repere de navigation.
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Néanmoins les systémes Gimbaled sont mécaniquement complexes et colteux, leur utilisation
est limitée [1].

En résumé, la plate-forme stabilisée permet d’obtenir I’ensemble des données
accélérometriques dans un systéeme de référence. Les données acquises lors d’une compagne
de mesures sont donc directement utilisabl es.

Pour conclure, laqualité des données fournies par la central e stabilisée dépend donc de
la réactivité des systemes de stabilisation et d’orientation.

Lafigure ci-dessous représente un exemple d’une plate-forme qui est suspendue au cadran et
stabilisée a I’horizontale par des boucles d’asservissement [9]. Elle supporte :
Deux accélérométres A; et A, perpendiculaires entre eux.
Trois gyroscopes dont deux sont a axes verticaux G; et G, et un troisiéme a axe
horizontal Gs.

Ao A = Acoékromatne uniaxial
G = Gymscope
1 = Imlégraleur caloulxteur

e e e

Structure

Rdsolver Transloamateur da

coprdonnéos rdpastis=an les

ordres de raulis of de tangage
suivant fanghe dazimut

M ioteiar
d'azimut

Figurell.15: Plate-forme stabilisée[9].
Il .4.3. Centraleinertielle a composantsliés (Strap-Down ou IRS)

Les progrés de I'éectronique ont donné naissance a des systémes a composants liés.
Dans ces derniers, les capteurs inertiel s sont rigidement montés sur la structure de la plate-
forme mobile et les cadrans sont remplacés par un ordinateur qui simule larotation dela

plate-forme par un logiciel de transformation de repere. Les taux de rotation mesurés par les
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gyroscopes sont appliqués pour mettre a jour sans interruption latransformation entre le
repére mobile et le repére de navigation. Ensuite, les mesures de I'accél érometre sont
appliquées a cette transformation pour obtenir |'accél ération dans e repere de navigation. Les
systémes Strap-Down sont favorisés pour leur fiabilité, flexibilité, et leurs faibles
consommations de puissance, étant |égers et moins chers que | es plates-formes stabilisées. La
transition aux systémes a composants liés a été facilitée par I'introduction des compas
gyroscopiques optiques pour remplacer les compas gyroscopi ques mécaniques, et par le

dével oppement rapide de latechnologie de processeur puissant nécessaire pour exécuter les
calculs[1].

Les centrales inertielles a composants liés comportent essentiellement un bloc gyro-
accéléromeétrique relié ala structure par une simple suspension éastique. Dans ce bloc les
accél éromeétres comportent au moins trois axes d’entrée, et permettent de mesurer les
composantes de la force spécifigue selon ces trois axes. Les gyromeétres fournissent une
estimation de I’orientation absolue du bloc [7].

Contrairement aux centrales stabilisées, les centrales a composants liés ont I’ensemble
de leurs capteurs fixés sur un méme support. Le probléme de ce type de centrales réside dans
le fait que I’ensemble des informations sont enregistrés dans le triedre relatif ala plate-forme,
et que pour les utilisées, il faut les convertir dans un triedre absolu. 1l faut alors réaliser un
post-traitement a partir des données d’orientation fournies par les gyrometres, dans le but
d’effectuer un changement de repére pour utiliser les données enregistrées.

L’ensemble des valeurs enregistrées doit étre exprimé dans un systéme orienté, stable dansle
temps|[6].
Par ailleurs, ces centrales sont moins fragiles car elles comportent tres peu de pieces

mécani ques.
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Tableau I1.1: Comparaison entreles caractéristiques principales des deux systemes [1].

Caractéristiques Systéme Strap-Down Systéme Gimbaled
Taille Relativement petit Grand
Poids Relativement |éger Lourd
Performance Grande précision précision tres éevée
Fortement fiable, immuniser Fiabilité éevée, basse
Robustesses contre les chocs et les immunité contre les chocs et

vibrations

lesvibrations

I .5.NOTESSUR LESMESURESDES CAPTEURSINERTIELS

Dans les exemples précédents, on a supposé que le repere mobile de I’'INS a é&é aligné

avec le repere de navigation. Mais pour |es systémes a composants liés, le repére du mobile

peut prendre essentiellement une direction arbitraire parce que les accélérometres et les

gyroscopes sont attachés sur le véhicule, qui peut adopter n'importe quelle orientation par

rapport au repere de navigation. L’ établissement de larelation entre le repere mobile de I'RS

et lerepere loca (Navigation) se fait habituellement au début du calcul par un procédé

stationnaire d'alignement. Si lesinformations de vitesse externe est disponible en permanence

(Par exemple le GPS) cela peut se faire en mode cinématique. Dans ce procédé, le premier

angle dattitude (tangage, roulis et azimut) entre le repere du mobile et le repére de navigation

qui doit étre estimée. Les angles d'attitude sont utilisés dans la génération de la matrice de

rotation C} pour latransformation du repére mobile au repére de navigation. Les taux de

rotation mesurés par |es gyroscopes sont utilisés pour mettre ajour en permanence cette

matrice. Une fois cette transformation faite, le processus d'intégration d’une accélération

mesurée deux fois fourniraladifférence de position relative al'lMU pour le point initial.

Toutefois, comme indiqué précédemment, les accél éromeétres ne peuvent pas séparer

I'accélération totale de la plate-forme de celle provoguée par |a présence de la gravité. En fait,

les accélérometres fourniront la somme entre I'accél ération de la plate-forme dans |'espace et

I’accél ération due ala gravité. Les mesures de |'accél érométre doivent étre combinées avec la

connaissance du champ gravitationnel ambiant afin de déterminer |'accélération du véhicule

par rapport aun repére de référence non inertiel. De toute évidence, la navigation inertielle est

fondamental ement dépendante d'un cahier des charges précis de la position, la vitesse et

I'attitude de la plate-forme mobile avant |e début de la navigation [1].
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11.6. CARACTERISTIQUES DES PERFORMANCESDES CAPTEURSINERTIELS

Pour évaluer un capteur inertiel en vue d’une application particuliére, de nombreuses
caractéristiques doivent étre prise en considération. Mais d'abord, nous allons introduire

guelques termes généraux :

a. Larépétabilité: Lacapacité d'un capteur afournir laméme sortie pour des applications
répétées ala méme entrée, en supposant que tous les autres facteurs de |'environnement
restent constants. Elle se référe ala variation maximale entre les mesures répétées dans les

mémes conditions sur plusieurs termes.

b. Lastabilité Il sagit delacapacité d'un capteur afournir laméme sortie lorsque les
mesures d'une entrée sont constantes pendant une période de temps. Elle est définie pour

un seul terme.

c. Ladérive: Leterme dérive est souvent utilisée pour décrire le changement qui se produit
dans les mesures d’un capteur lorsgu'il n'y a pas de changement dans I'entrée. |l est

egalement utilisé pour décrire le changement qui se produit quand I’entrée est a zéro [1].

Les performances des systemes inertiels dépendent de la qualité des centrales inertielles.
Alors, il est nécessaire de minimiser le maximum d’erreurs entachant les mesures des capteurs

pour améliorer leurs qualités.

L e tableau ci-dessous représente les principaux paramétres de performance pour les différents

grades des capteurs.
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Tableau I1.2: Performance des différents grades des capteursinertiels [10].

Grade Navigation tactical automotive Consumer
Sensor Gyro Accel Gyro Accel Gyro | Acce | Gyro | Acce
type I I
Bias 0.005- | 5-10 (ug) 1-10 200-500 | 150- | 1200 | 360 | 2400
0.01 (deg /hr) (M9) 180 | (ug) | (deg/ | (Mg)
(deg /hr (deg /h hn)
) r
Scale 5-50 10-20 200-500 | 400-1000 - - - -
factor ppm ppm ppm ppm
Noise 0.002- 5-10 0.2-0.5 200-400 - - - -
0.05 (deg/hr/ | (deg/hr/ | (deg/hr/
(deg /hr Hz) Hz) Hz)
/H2)
Positioning =2 (Km/hr) 20-40 (Km/hr) =2 (Km/min) | =3 (Km/min)

error

L es caractéristiques de performance des capteurs inertiels (soit des accél éromeétres ou
gyroscopes) sont genéralement décrites a I’aide des principaux paramétres suivants:
polarisation du capteur, le facteur d'échelle du capteur, le bruit et lalargeur de bande. Ces
parametres (parmi autres) seront discutés dans la section suivante, qui traite les erreurs des

capteursinertiels[1].
[1.7. ERREURS DES CAPTEURSINERTIELS

Les systemes inertiels sont affectés par plusieurs erreurs de navigation qui peuvent se

présenter en trois sources principales :

> Erreursliéesaux capteurs: Les erreurs des capteursinertiels sont de deux types. Le
premier type concerne les erreurs d’instrumentation dont les variables captées ne
peuvent pas étre égales aux vraies quantités physiques a cause des imperfections dans
les capteurs. Le deuxieme type d’erreur concerne I’alignement des capteurs et leur

plate-forme avec leur direction désirée.

5




Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle

e =
- - ==

——

» Erreursdecalcul : Les équations de navigation sont typiguement implantées par un
ordinateur digital, et donc des erreurs de quantifications, de saturations et des erreurs
numeriques (ex. intégration) peuvent subvenir. Les effets des erreurs de calcul sont
souvent modélisés comme un bruit additif dans le modéle du systéme.

» Erreurs de I’environnement : L’ environnement ne peut pas étre modélisé
exactement alors qu’une compensation des mesures est exigée. Un exemple des
erreurs type est I’incapacité de prédire exactement I’amplitude et la direction du
vecteur effectif de gravité [10]. Laformule de gravité et lalinéarisation du modéle de

gravité en fonction de I’état de navigation seront discutées dans e chapitre I11.

Les capteurs inertiels sont sujets a diverses erreurs qui deviennent plus complexes en fonction
de lamauvaise qualité des capteurs (moins chers). Les erreurs limitent la précision avec
laquelle les choses observables peuvent étre mesurées. Elles sont classées selon deux grandes

catégories, des erreurs systématiques et stochastiques (ou aéatoires) [1].

[1.7.1. Erreurssystématiques

Cestypes d'erreurs peuvent étre compenses par calibrage de laboratoire, en particulier
pour des capteurs hauts gamme. Certaines erreurs de détection systématiques communes

seront décrites ci-dessous :

11.7.1.1. Biais (Systematic Bias Offset)

C'est un ex-centrage de polarisation présenté par tous les accél érométres et compas
gyroscopiques. Il est défini comme la sortie du capteur quand I'entrée est a zéro.
Il est indépendant de laforce specifique et du taux angulaire [1].
En d’autre termes le biais est définit comme étant la moyenne, sur un temps spécifié, des
sorties mesurées aux conditions d’opérations spécifiées indépendamment de I’entrée. Le biais

est I’erreur la plus evidente. Il s’agit tout simplement d’une valeur additionnelle :
Asortie = Aentrée + 0Qpiais Eq.l1.22

Comme le biais évolue |égérement avec le temps, |a partie déterministe du biais qui
peut étre déterminée par calibration, nommée I’offset du biais, qui est I’offset dans les
mesures fournies par le capteur a partir d’une vraie entree [10].

Lebiais est représenté dans la figure ci-dessous :
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Figurell.16: Le biais d’un capteur inertiel [1].

[1.7.1.2. Facteur d'échdlle

Il sSagit de ladéviation de la pente d'entrée-sortie de I'unité. L'erreur de sortie d’un
accéléromeétre qui est due a une erreur du facteur d'échelle est proportionnelle ala véritable
force spécifique le long de |'axe sensible, alors que I'erreur de sortie d’un gyroscope provogué
par une erreur du facteur d'échelle est proportionnelle alavitesse angulaire réelle de I'axe

sensible[1]. Lafigure (Fig.I1.17) illustre I'effet de I'erreur du facteur d'échelle :

A Gradient idéal i
,.f
4
~
#~
8 2
B R i e
3 i Gradient de la sonde dii al’erreur
2 £ de facteur d’échelle
£ g
.J‘;..-
P
o
Entrées

Figurell.17: L erreur du facteur d’échelle d’un capteur inertiel [1].
En plus de ¢a, le facteur d’échelle est une erreur multiplicative exprimée comme suit :

Eq.11.23

Agortie = K. Aentrée

Le facteur d’échelle est d0 surtout aux erreurs de fabrication et n’évolue pas
considérablement. En consequence, il est déterministe et peut étre quantifié ou déterminé par

calibration danslaplus part des cas[10].
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[1.7.1.3. Non-linéarité

Il sagit d'une non-linéarité entre I'entrée et la sortie, comme lamontre lafigure (Fig. 11.18) :

Gradient dela
4 sondedia .
I’erreur de la 7 -
non-linéarité o

" i

P
~<1 Gradient idéal

i

Sorties
N

Entrées

Figurell.18: Non-linéarité d’une sortie d’un capteur inertiel [1].

Les erreurs de non-linéarités sont des erreurs qui se présentent dans presque tous les capteurs

existants. Elles représentent, en fait la déviation de la valeur obtenue ala sortie du capteur par

rapport a la vraie valeur de la grandeur d’entrée.
Elles sont souvent exprimées sous forme d’une série de type suivant :

e 2 n
Asortie — Kn + Kl' Aentrée T Kz. QA cntrée + .- Kn. QA cntrée EQ| 1.24

Avec: K et K sont le biais et le facteur d’échelle respectivement.

11.7.1.4. Facteur d'échelle Connexion asymétrie

Celaest dO a différents facteurs d'échelle pour les entrées positive et négative, comme

le montre lafigure (Fig. 11.19):

r
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Figurell.19: Facteur d’échelle connexion asymétrie [1].




Chapitre |1 Principe dela navigation inertielle

—_

[1.7.1.5. Dead Zone

C’est laplage dans laguelleil n'y a pas de sortie malgré la présence d'une entrée, et il

est représenté sur lafigure (Fig.l1.20):

A
|déal
gradient
8
3
; s L Gradient de la sonde
Desd *
. Entrées

Figurell.20: Dead Zone dans la sortie d’un capteur inertiel [1].

[1.7.1.6. Erreur de quantification

Cetype d'erreur est présent dans tous | es systémes numeériques, qui génerent a partir de

leurs entrées des signaux analogiques, et il est illustré sur lafigure (Fig.l1.21) :

Sorties

Temps

Figurell.21: L'erreur due ala quantification d'un signal analogue versun signal numérique [1].

[1.7.1.7. Non-orthogonalité

Comme son nom l'indique, la non-orthogonalité se produit lorsque I'un des axes du
triedre du capteur sécarte de |'orthogonalité mutuelle. Cela se produit généralement au

moment de lafabrication [1].
Lafigure (Fig.l1.22) représente le cas ou |'axe z est désaligné par un décalage angulaire de

0zx du plan xz et 6zy du plan yz .
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Les non-orthogonalités sont des erreurs spécifiques aux centralesinertielles. Elles sont dues a

une imprécision éventuelle d’emplacement des capteurs individuels.

Cependant, grace aux méthodes de fabrication modernes, ces effets sont plutét mineurs et ne

sont pas détectables. Les non-orthogonalités peuvent étre en général compensées ou

modélisées dans les équations d’erreur de I’IRS.

11.7.1.8. Erreur de désalignement

C’est le résultat d'un mauvais alignement des axes sensibles des capteurs inertiels par

rapport aux axes orthogonaux du repere du mobile ala suite d'imperfections de montage.
C’est représenteé sur lafigure (Fig.11.23) pour un désalignement du repere du capteur

(utilisation de I*indice supérieur " s") par rapport au mobile dans un systeme 2D dans lequel

les axes sont décalés du petit angle 806 [1].
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[1.7.2. Erreursaléatoires

Les capteurs inertiels sont exposés a un certain nombre d'erreurs aléatoires qui sont

généralement modélisée stochastiquement afin d'atténuer leurs effets.

[1.7.2.1. Run-to-Run Bias Offset

Si I'ex-centrage de polarisation (biais) change pour chaque terme, celareléve de I'erreur
biais de répétitive, et est appelé le Run-to-Run Bias Offset.

[1.7.2.2. Erreur dedérive

C'est un changement al éatoire de polarisation dans le temps pendant un cycle. C'est
I'instabilité dans la polarisation du capteur pour un seul cycle, et sappelle la dérive polarisée.
Elle est illustrée dans lafigure (Fig.l1.24). La polarisation est déterministe mais ladérive
polarisée est stochastique, €lle est causée par un changement de température [1].

Ladérive est particulierement forte pendant les premiéres minutes apres la mise sous-tension
de la centrale inertielle, quand les composants électroniques s’échauffent [10]. Le biais

s’exprime alors comme suit :

Sabiais(t) = 6(10 +dt qu .25
B Sortie du capteur
53 ; gl S ' Erreur de dérive
N | ¥ g = w
[%2]
T
- T ———— Vaeur vraie
-
Temps

Figurell.24: Erreur dansla sortiedu capteur duealadérive[1].

[1.7.2.3. Instabilité du facteur d'échelle

C’est les changements aléatoires du facteur d'échelle au cours d'une seule opération.
C’est généralement le résultat des variations de température. Le facteur d'échelle peut auss
changer d'un cycle al’autre, mais reste constant pendant un cycle particulier. Ceci démontre

lareproductibilité du capteur et est aussi appelé le facteur d'échelle cycle acycle [1].

4
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[1.7.2.4. Bruit blanc (white noise)

Il sagit d'un bruit non corrélé qui est répartie uniformément dans toutes les fréguences.
Cetype de bruit peut étre causé par des sources d'énergie mais peut aussi étre intrinseque aux

dispositifs semi-conducteurs [1]. Le bruit blanc est illustré sur lafigure (Fig.l1.25) :

A
Sortie de capteur
£ ‘ !I.’III -'..:E".,I Il‘i‘..._' II. _ii '-Iilll|_'- 'Il'l .-Iil:".l' |'.I| 'I!'..I_I.I__q.lf_\' il
| ol
Temps

Figurell.25: Bruit blanc[1].

[1.7.2.5. Bruit de mesure

C’est une erreur aléatoire qui s’ajoute a la mesure véritable. Toutes les mesures seront
certainement bruitées. Il s’agit du bruit dans les composants électroniques, le bruit de

quantification, ...etc. [6]. On le modélise comme bruit additif :

Asortie = Aentrée T Va Eq.l1.26

Wsortie = Wentree T Ve Eq.l1.27
Ou: a et w sont I’accélération et la vitesse de rotation respectivement.

[1.8. L’initialisation et |I'alignement des capteursinertiels

L’ IRS recoit I'accél ération et les taux de rotation des capteurs pour calculer la vitesse et
les attitudes en lesintégrant une fois, et puisintegre la vitesse afin d'obtenir la position. Les
équations de navigation exigent des valeursinitiales de la position, la vitesse et |'attitude.
Elles sont facilement disponibles dans la derniére étape d'une itération continue, mais pour la
premiere étape, I'|RS doit étre spécialement munie de cette information avant qu'elle puisse
commencer afonctionner. Ce processus sappelle l'initialisation pour la position et la vitesse,

et sappellel'alignement pour I'attitude [1].

4
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11.8.1. L’initialisation de la position et la vitesse

Laposition peut étre initialisée a I’aide de la derniére position connue d'un véhicule
avant qu'il ne commence a se déplacer. Pour un systéme ou I'l RS est intégré avec d'autres
systemes, typiquement le GPS, la position initiale peut facilement étre donné par e systéme
de navigation externe. Dans certains cas le point de départ est connu a priori (par exemple un
endroit pré-examiné). Si le véhicule est stationnaire donc I'initialisation de vitesse peut étre
faite avec I'entrée nulle. Si elle se déplace, lavitesseinitiale peut étre fournie par une source

extérieure de navigation telle que le GPS, le radar Doppler ou un odométre.

11.8.2. L"alignement d’attitude

L'alignement d'attitude implique deux étapes. D'abord, la plate-forme est nivelée en
initialisant le tangage (p) et le roulis (r), et une rotation du gyroscope qui vafournir une
valeur initiale du cap (alternativement connu sous le nom de I'angle d'inclinaison ‘y’ou
['azimut "A’) [1].

11.9. Lesavantages et lesinconvénients des systemesinertiels

Les systémes de navigation inertiel s présentent les avantages suivants :

= Solution globale de navigation : en sortie, le systeme fournit la position, la vitesse et
I’orientation en 3D, ainsi que les accélérations et les vitesses de rotation cal cul ées par
son unité IMU.

= Digponihilité le systeme est entierement autonome, indépendant des dispositifs
extérieurs. 1l peut fonctionner dans n’importe quel endroit sur la terre. En outre, les
centrales inertielles sont techniquement tres fiables.

= Haute précision de positionnement a court terme : la précision est d’autant plus meilleure
S le systéme est supposé bien initialisé et avant que les effets de dérive ne commencent
adevenir trop forts.

» Haut débit de données : la fréquence d’échantillonnage des centrales inertielles peut
varier de 100 a 150 Hz, ce qui est particuliérement intéressant pour les systémes de
conduite automatisée.

= Pas d’encombrement : les centrales inertielles ont une taille raisonnablement réduite
pour envisage tout type d’application, leur taille est de plus en plus petite et ne nécessite

pas de contrainte de placement spéciae.
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Malgré ces avantages, les systémes inertiels présentent aussi quel ques inconvénients :

» Forte dérive: les effets du biais et de la marche aléatoire, bien que relativement faible
dans les accélérometres et les gyroscopes, menent a une tres forte dérive apres la double
intégration.

= Pas d’information absolue : étant un systeme de navigation a I’estime, la position et la
vitesse sont toujours calculées a partir des conditions initiales, qui doivent étre fournies
par un dispositif extérieur. L’IRS ne peut pas s’initialiser seul et peut s’initialiser
seulement pour ce qui concerne I’angle de cap absolu, quand ses gyroscopes sont
suffisamment précis pour trouver le nord a partir de larotation de laterre.

» Senshilitéalagravité: bien qu’on ait pris des mesures pour compenser les effets de la
gravité, il en résulte toutefois encore des erreurs, notamment en conségquence des erreurs

d’orientation [6].

4
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| ntroduction

Ce chapitre sera consacré a l’estimation des parametres de navigation résultants des

modeles et systemes étudiés dans e chapitre précédent.

Deux programmes seront utilisés sous Matlab, |e premier représente les équations de

meécanisation de la centrale inertielle IRS dével oppées avec la méthode du quaternion et

exprimées dans le repere de navigation, le deuxiéme est basé sur I’utilisation d’un modéle

d’erreur inertiel représentant I’estimateur.

Les résultats obtenus seront comparés avec les résultats d’un modéle de référence

réalisé en se basant sur les lois fondamentales de Newton, afin de visualisé I’avantage qu’elles

peuvent apportés au systéme inertiel qui souffre des contraintes di aux capteursinertiels.

IV.1. DESCRIPTION DES DONNEES

Les données inertielles utilisées dans les applications sont issues d’un modéle de

référence réalisé en se basant sur les lois fondamental es de Newton. Ce modél e issue de

I’intégration des équations (Eq.11.6, Eq.l1.7, EqQ.I1.8) représente la position réelle en

coordonnées géodésiques de I’avion, la vitesse dans le repére local (n) et I’attitude.

Pour démarrer I’estimation des parametres de navigation, on doit avoir |a combinaison des

conditions initiales qui seront illustrés dans le tableau ci-dessous :

Tab. |V .1. Lesdonnéesinitialesdela centraleinertidle.

—

dt Latitude Longitude Altitude Cap Vs
(en sec) (en deg) (en deg) (en métre) (en deg) (m/s)
0.067 36.702064 3.228181 26.055208 56.007384 0.005636
0.067 36.702064 3.228181 26.055208 56.007384 0.005636
0.067 36.702064 3.228181 26.055208 56.007384 0.005636
Roulis Tangage L acet p q r
(en deg) (en deg) (en deg) (rad/s) (rad/s) (rad/s)
0.00000 1.888692 53.796633 -0.00000 0.000006 0.000000
0.00000 1.888692 53.796633 -0.00000 0.000001 -0.000000
0.00000 1.888692 53.796633 -0.00000 0.000001 -0.000000

5
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Ax (m/s) Ay (m/s°) Az (m/s")
0.000139 0.000000 -0.000005
-0.000144 0.000000 -0.000004
-0.000144 0.000000 -0.000004

La position initiale de notre avion est celle de I’aérodrome (Houari Boumediene) a Alger.

» Voici le schéma synoptique de I’algorithme de notre simulation :

i Début |

L es données des gyr oscopes et
des accéléromeétres

1

Les parametresinitiaux et calcul des
donnéesinitiales

Oui

Non

Intervalle detemps

IR
Calcul desvitesses
angulaire

Calcul du
quaternion

L

Calcul delamatricede
transformation

L

Calcul dela

vitesse

Calcul desangles
d’attitude

-

Calcul dela
position

i

Calcul delamatricede
position

K

Calcul delamatricede
transformation
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> La figure suivante représente le biais et le facteur d’échelle des capteurs inertiels :
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le biais
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FigurelV.1. Représentation du biais et du facteur d’échelle des capteurs inertiels

Ou
Lebiaisdes capteursinertiels:

Accélérometres : bacc=0.0001
Gyroscopes : bgyro=0.0001

Le facteur d’échelle des capteurs inertiels :

Accélérometres : SFacc=0.002
Gyroscopes : SFgyro=0.001
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» Lafigure ci-dessous représente la trajectoire de référence acquise par I’utilisation des lois

fondamentales de Newton :

41 I
' ' ' ' = trajectoire réelle

405

40

395

ad
[S=]

[
[
[ ]

latitude [(deq)

36

314

i1

= i | | | |
2 4 6 B 10 12 14
longitude(deq)

FigurelV.2. Représentation delatrajectoire deréférence en 2D.
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FigurelV.3. Représentation delatrajectoire deréférence en 3D.

longitude(deg)

| = trajectaire de référence |

IV.2. RESULTATSDE POSITIONNEMENT OBTENUS PAR LESEQUATIONS DE

MECANISATION

IV.2.1. Trajectoire estimée

Cette partie sera consacrée a I’estimation des paramétres influant sur la trajectoire de

I’avion, les équations de mécanisation permettront d’avoir une estimation de la trajectoire qui

sera comparé avec latrgjectoire de référence.

Voici I’état de notre systéme résultant de la mécanisation :

.
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Latitude (deg)
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FigurelV.4. Représentation delalatitude estimée.
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FigurelV.5. Représentation de lalongitude estimée.
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Altitude (m)
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FigurelV.6. Représentation de I’altitude estimée.
IV.2. 2. Comparaison entrelatrajectoire estimée et la trajectoire deréférence
41 B g e e e e
; : Latitude estimée ;
405 latitude de référence
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FigurelV.7. Comparaison entrelalatitude estimée et celle delaréférence.
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FigurelV.8. Comparaison entrelalongitude estimée et celle delaréférence.
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FigurelV.9. Comparaison entre I’altitude estimée et celle de la référence.




Chapitre IV Résultats et inter prétation

- =
— -

Pour estime la trajectoire obtenue grace aux équations de mécanisation, on doit I’a comparée a

cellederéférence ades intervalles différents, afin de vérifier nos résultats.

' - & '
36.T022 (- ---- trzjectcire estiméz £ \f\\ : frajectoie estiméz
trejectoire de réfé-znze *, trajectoie de réfé-enze
%702}
B 702} e
= ! ! 5 5 o
1 e Ao 2
|
Ll | : ;
| i I I I I I
32 3% 3% 33 i} 3% 33 2 4 5 : 10 12
longtude ideg) ln1gtuce (zeg)
a. Comparaison destrajectoiresa 350 itérations b. Comparaison destrajectoires a 5000 itérations

Figure1V.10. Comparaison entreles deux trajectoires (estimée et deréférence) a des
intervalles différents.

Lafigure (Fig.1V.9) représente deux trgjectoires, celle en bleue indique latrgjectoire de
référence élaborée en utilisant le principe de la double intégration de I’accélération pour
obtenir lavitesse et ensuite la position (dans notre cas elle est interprétée en latitude,
longitude et altitude), et I’autre en rouge décrit la trajectoire estimée résultante des équations
de mécanisation de I’IRS.

En premier lieu, on constate que les deux trajectoires sont presque coincidentes avant la
150°™ jtération (une trés bonne estimation), mais ensuite on a observé une divergence entre
les deux trajectoires jusqu'a atteindre 350 itérations ; ou les deux trajectoires se rencontre dans

un méme point.

Néanmoins, apres un nombre considérable d’itérations (plus de 5000), |es deux
trajectoires ont tendance a diverger avec des incertitudes qu’on ne peut pas néglige, car elles

commencent & s’accroitre en fonction du temps et du nombre d’itération.

On peut avancer I’hypothése suivante : on dira qu’on a une bonne estimation a court

terme.

- ——
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1IV.3. MODELE D’ERREUR INERTIEL

Dans la premiére partie de notre travail, on a utilisé un programme sous Matlab qui
comporte les équations de mécanisation qui délivrent les différents parametres qui définissent

I’estimation de I’évolution d’un avion dans le repére de navigation.

Pour comprendre |le comportement de notre systeme inertiel, nous avons fait une
comparai son entre tous les parametres cal cul és (estimés par la mécanisation) et ceux issus du

systeme de référence.

On a constaté la présence de nombreuses erreurs dues a d’innombrables facteurs qui
cause des dissimilitudes entre les deux systémes.

IV.3.1. Erreur de position

On définit le vecteur d’erreur 8x par ladifférence entre lavaleur vraie x et :
lavaleur calculée X, dans le cas de la position, la vitesse et I’attitude : 6x = x — %
Lavaleur mesurée ¥, dans le cas d’erreur sur les mesures accélérometriques et

gyrometriques: dx = x — X
IV.3.1.1. Erreur delalatitude

x 10

I~

erreur de latitude (deg)
T
i
.
erreur de |la latitude (deg)
~

' '
ERRRE SRbAEER bl
' '

' '
R S |
v '

i i : i i i j
05

0 | 100 18] 200 250 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
itératior s itérations

a. Erreur delatitude a 250 itérations b. Erreur delatitude a 6000 itérations

FigurelV.11. Erreur de la latitude en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.
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> D’aprés la figure précédente, I’erreur peut-étre considérée comme étant nulle jusqu'a

-

atteindre la 1000°™jtération, puis elle augmente pour atteindre une valeur de 4,5° ala

6000°™ jtération, cela signifie que notre systéme commence & se fatigué a partir de 1000

itérations.

IV.3.1.2. Erreur delalongitude
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a. Erreur delalongitude a 1200 itérations
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b. Erreur delalongitude a 6000 itérations

FigurelV.12. Erreur de la longitude en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.

> Concernant la longitude, on constate que I’erreur est négligeable jusqu'ala 500™

itération, apres elle s’accentue considérablement jusqu'a atteindre la valeur maximale de

10° & 3500 itérations, a partir de la, I’erreur diminue continuellement pour enfin atteindre

3° a 6000 itérations.

Celaveut dire que notre systeme n’est pas fiable quand il s’agit de calculer la longitude,

parce que I’écart entre les deux mesures de la longitude fournit par les deux systemes

utilisés est trop important.

———
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1V.3.1.3. Erreur de I’altitude
1’
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a. Erreur d’altitude a 4000 itérations b. Erreur d’altitude & 7000 itérations
FigurelV.13. Erreur d’altitude en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.

» On remarque que pour I’altitude, I’erreur peut étre considéré comme acceptable a la
500" jtération. Ensuite elle atteint une valeur de 4000 métres & 3000 itérations, aprés
6500 itérations ; I’erreur affiche une valeur de 20000 meétres.

On note que concernant I’altitude, I’erreur augmente d’une fagon peu exponentielle et plus
rapide qu’auparavant, donc le systeme inertiel est moins précis pour la navigation vertical
puisqu’il risgue de produire une déviation qui atendance a étre totale.

\
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1V.3.2. Erreur d’attitude
IV.3.2.1. Erreur deroulis
80} ; ' ' ; ' '
Bl - ' ' ' ' ' !
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et B |
5 a0l ; : w
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80| i 3 .
i i i e i i i | i |
500 00 1500 2000 2500 J 10ce 20CC 2000 4000 EC00 6000
terations iterazions
a. Erreur deroulisa 2500 itérations b. Erreur deroulisa 6000 itérations
FigurelV.14. Erreur de roulis en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.
> Concernant le roulis, une erreur d’environ 5 degrés est observée a la 600°™ itération,
aprés on remarque un balancement de I’erreur autour de zéro jusqu'a 2500 itérations ou on
peut relever une erreur allons jusgu'a presque 100 degrés. A partir de ce point notre
systeme atendance aréagir d’une facon aléatoire, ce qui prouve qu’il est vulnérable aux
perturbations causées par I’imprécision des capteurs inertiels (gyroscopes).
} 105
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IV.3.2.2. Erreur detangage
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a. Erreur detangage a 2500 itérations b. Erreur detangage a 6000 itérations
FigurelV.15. Erreur de tangage en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.

> Avant la1000°™ itération, I’erreur de tangage est convenable, ensuite elle prend la forme

aléatoire du bruit jusgu'a 6000 itérations.

IV.3.2.2. Erreur delacet
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a. Erreur delacet a 1600 itérations b. Erreur delacet a 6000 itérations

FigurelV.16. Erreur de lacet en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.




Chapitre IV Résultats et inter prétation

> Pour le lacet, I’erreur commence a prendre une allure a éatoire autour de zéro a partir de la
1300°™itération. Ensuite elle a tendance & suivre laforme du bruit.
1V.3.3. Erreur devitesse
1V.3.3.1. Erreur delavitesse Nord
P ¢ 8§ ¢ B o# & 3§ @ & L : T T T T
200+ B
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L b : i i | i
220 400 300 BOC 1000 1200 140C 16C0O 1800 2000 r 1000 2000 3000 4000 5000 6000
i-erat ons taretors
a. Erreur delavitesse Nord a 2000 itérations b. Erreur delavitesse Nord a 6000 itérations
FigurelV.17. Erreur delavitesse Nord en fonction de I’évolution du nombre
d’itérations.
> L’erreur de la vitesse Nord est nulle jusgu'a 400 itérations, puis €lle commence a
s’amplifiée en fonction de la variation du nombre d’itérations.
On remarque que lavariation de I’erreur sur la vitesse Nord a tendance a augmenter d’une
facon uniforme pour atteindre une valeur de 1000 m/s &la 6000°™ itération.
\ [




Chapitre IV Résultats et inter prétation

——

= - — -

IV.3.3.2. Erreur delavitesse Est
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a. Erreur delavitesse Est a 1600 itérations b. Erreur delavitesse Est a 6000 itérations

FigurelV.18. Erreur delavitesse Est en fonction de I’évolution du nombre d’itérations.

> On remarque que pour la vitesse Est, I’erreur tend vers zéro jusqu'ala 600°™ itération, par
la suite elle augmente brusguement jusgu'a atteindre une valeur de 630 m/s a 4600
itérations, enfin elle décroit progressivement jusqu'a atteindre une valeur de 200 m/sala
6000 itération.

1V.3.3.3. Erreur delavitesse Down
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a. Erreur delavitesse Down a 1000 itérations b. Erreur dela vitesse Down a 6000 itérations

FigurelV.19. Erreur de la vitesse Down en fonction de I’évolution du nombre

d’itérations.
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> L’erreur de la vitesse Down est nulle jusqu'ala 100%™ itération, puis €lle augmente

rapidement pour atteindre une valeur de 600 m/s a 6000 itérations.

Conclusion

Le modele inertiel que nous avons dével oppé a été implémenté sous Matlab, en
utilisant les accélérations et |es vitesses angulaires issues du modél e de référence comme

source d’entrées pour les capteurs inertiel s (mesures accél érométriques et gyroscopiques).

A ces mesures nous avons gjouté un biais constant et un bruit blanc centré gaussien de

fagon a modéliser I’imperfection des capteurs inertiels.

Les mesures ainsi obtenues ap, et w?, ont alors été intégrés selon un modéle de

plate forme a composants liés (IRS) pour générer les sorties inertielles estimées.

La méthode utilisée pour larésolution des équations de mécanisation dans le repere de
navigation est celle du quaternion étant donné qu’elle fournie de meilleurs résultats vis-a-vis

des autres méthodes utilisées auparavant (Euler et DCM).

Conformément aux résultats obtenus, on peut donc déduire que I’estimation des
parametres de navigation par les équations de mécanisation résolues selon la méthode du
guaternion présente des résultats assez satisfaisant a court terme, en revanche la mécanisation
est peu précise particulierement pour des missions prolongées car €elle est influencée par

I’accumulation des erreurs provenant des capteurs inertiels.
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Conclusion générale

Ce mémoire a pour objet de présenter un systéme de navigation inertielle & composants
liés IRS, qui gréce a ces capteurs inertiels arrive a assurer une navigation autonome sans avoir
recours aux autres systémes de navigation (satellitaires ou radionavigation).

L’IRS se caractérise par une certaine imprécision des mesures, qui cause la détérioration
des donnéesinertielles fournit par les accél érometres et |es gyroscopes qui ont tendance a

perdre leurs performances.

Premiérement, notre travail consiste aréalisé un modél e de référence basé sur le principe
des lois fondamental es de Newton, qui comprend les différents parameétres de navigation

caractérisant I’évolution d’un avion.

Deuxiemement, on a dével oppé un algorithme représentant un systéme de calcul qui
fournit les sorties d’une centrale inertielle (vitesse, position et attitude) obtenues a I’aide de la

résolution des éguations de navigation par la méthode du quaternion.

Troisiemement, les résultats issus du systéme inertiel seront comparés a ceux trouvés dans
le modeéle de référence en utilisant un modeéle d’erreur inertiel, afin d’estimé I’efficacité des

systemes IRS.

Ainsi, nous avons choisi laméthode du quaternion car il s’avere incontestablement qu’elle
possede des avantages considérables par rapport aux autres méthodes de résolution utilisées

dans des travaux similaires aux notre.

D’autre part, les résultats obtenus en utilisant la méthode du quaternion sont satisfaisants si
on les compare a ceux obtenus grace aux autres méthodes étudiées auparavant (Euler et DCM,

[6]).

Néanmoins, ces méme résultats sont insuffisants dans le cas ou on les compare aux résultats
fournit par le modéle de réference, a cause de la présence d’erreurs (di aux incertitudes de
calcul, aux imperfections des capteurs inertiels et aux inconvénients que présente la méthode
du quaternion qui comprend |a présence de termes non-linéaire dans le résultat, et la nécessité
de renormalisation dans les cycles de calcul) qui font dégrader 1a précision de notre systéme

inertiel.
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Malgré la présence d’erreurs dans notre estimation, on remarque cependant que notre
systéme délivre des informations de navigation qui peuvent étre exploitable a court terme, car
les erreurs sont quasi inexistantes durant un intervalle de temps réduit.

Finalement, nous pouvons déclarer que les systemes de navigation inertielle permettent un
positionnement autonome du porteur, tres précis a cours terme. Mais cette précision vace
dégradé de plus en plus au cours du temps ; la vitesse de cette dérive dépend de la qualité des

capteurs inertiels utilisés.
Recommandations pour d’éventuels travaux futurs

L’actuelle étude bien qu’elle a fournit des résultats assez concluants, pourrait recevoir
d’intéressants développements pour I’amélioration des performances liées aux systemes de
navigation inertielle, nous en commandons particuliérement d’intégrer le systéme inertiel avec

d’autres systemes externes.

Nous conseillons lafusion des systemes inertiels avec le systeme GPS, car divers éudes
ont montrées que la combinaison de ces deux systémes permettent I’amélioration tout d’abord
de la précision du positionnement (along terme), ensuite, lorsque les signaux GPS ne sont
plus disponibles, la continuité du positionnement peut étre assurée par I’inertie qui aura été

recal ée.

En ce qui concerne le positionnement vertical, I’utilisation d’un altimetre présente un atout

majeur afin de diminuer les erreurs d’altitude de notre systéme inertiel.

On peut citer une autre approche pour I’amélioration des performances de notre systeme,
gui comporte a utiliser deux systemes inertiels couplés en paralléle pour traités les données
fournies par les capteurs inertiels dans le but de facilité le calcul, et pourquoi pas d’avoir une

estimation plus précise des parametres de navigation.
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