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Sommario: | sistemi di navigazione inerziale presentano intg@ati vantaggi ma anche serie limi-
tazioni dovute agli errori di posizione che aumertaol tempo. Anche il sistema GPS puo essere,
in alcuni casi, soggetto ad azioni di disturbo anruo fornire buone precisioni quando la geome-
tria dei satelliti non é ottimale o quando il nuroedi essi € insufficiente. Di conseguenza appare
evidente I'importanza di una integrazione tra i dgistemi. Il presente articolo descrive una solu-
zione per tale integrazione e i vantaggi che nevdeio.

Abstract: The stand-alone inertial systems present advanthgealso severe limitations owing to
unbounded position errors as well as GPS presantigations such as poor geometry, dynamic
noise and satellite masking; consequently the matémn of GPS receivers into existing inertial
navigation systems appears very attractive. Thigepalescribes a design approach to such inte-
gration and the corresponding advantages

I ntroduzione

La navigazione inerziale & un sistema di navigaziantonomo capace di fornire la posizione, la
velocita e l'assetto di un veicolo senza alcunrinfiento esterno ma soltanto in base all’'elabo-
razione di misure effettuate a bordo dello stesscolo.

A fronte di queste caratteristiche, la dinamicasisiema comporta errori che crescono col tempo;
di conseguenza esso e in grado di fornire buopests a breve termine rendendosi pertanto neces-
sario ricorrere a rifasamenti periodici mediantgiasterni.

| sistemi satellitari, in particolare il sisten@&PS sono in grado di fornire misure di elevata preci-
sione che, tuttavia, possono essere suscettiazioni di disturbo o di interferenze e posson@ess
re degradate o in seguito a manovre del veicoladtalporre I'antenna in posizione non idonea o
quando il numero dei satelliti in vista e inferi@euello necessario per ottenere la posizione.

L’ integrazione tra inerziale e satellitare rappréa pertanto una soluzione ideale assicurando una
precisione giammai inferiore a quella che si o#lebe usando un solo di essi con il vantaggio di
disporre di un sistema in grado di fornire paraimate il GPS, da solo, non € in grado di assicurare
Il legame numerico tra questi & rappresentato ittab lei Kalman che conduce sempre ad una solu-
zione ottimale attraverso un procedimento iterati® rende necessario sviluppare un modello del
sistema di navigazione, cioe un insieme di relddiogari che legano le variabili di stato attuedin
quelle relative a un istante precedemstrigpolazionge, in modo analogo, € necessario che le mi-
sure necessarie per migliorare la stimggiornamentpsiano legate alle variabili di stato attraverso
relazioni anch’esse lineari.

In definitiva con tale integrazione si ottiene istema di navigazione, il cui componente primario €
dato dall'inerziale, capace di seguire con grangeipione la dinamica del veicolo a breve termine
mentre l'intervento di misure satellitari, con ymeriodicita che va da qualche secondo ad un minu-
to, previene I'accumulo degli errori dell’ inerazeiabssicurando precisioni superiori a quelle che si
sarebbero conseguite utilizzando componenti separat



L’integrazione tra i due viene qui di seguito dffi@ta con una configurazione a circuito apefided
forward configuration: alle variabili di stato fornite dall'inerzialeemgono apportate correzioni
esterne al sistema stesso; pertanto, col passdrdenipo, le condizioni nominali (fornite
dall'inerziale) si discostano sempre di piu da uetali a causa degli errori di cui € soggetta: Pe
tanto una tale configurazione puo essere adotetarpvi periodi (come nel caso della navigazione
aerea) in quanto un’eccessiva divergenza delleizimmi nominali rispetto a quelle reali pregiudi-
cherebbe il procedimento di linearizzazione sulgsabasa I'algoritmo di Kalman.

Modello degli errori del sistemainerziale

Lo statoX di un sistema inerziale, variabile nel tempo, nite dalle variabili:
X=(P,V,y)" [1]

dove:

- P é la posizione, definita dalla latitudige dalla longitudined e dalla quotd;

- 'V e la velocita, definita dalle tre componewiV,,V, lungo una terna il cui assee diretto per
est, 'assg per nord e I'asselungo la verticale verso l'altagrna ENU;

- vy e l'assetto rappresentato dal disallineamentadeiittaforma (analogica o digitale) intorno
agli assi della terneNU (¢,,¢,,,¢,).

La dinamica con cui varia nel tempo lo stato dsistema e data dall’equazione:

X(t) = f[X(1),U)] [2]

dove con il vettoréJ vengono indicate le perturbazioni cui & soggetsstema.
Nel caso di un sistema inerziale la [2] viene egjlia dalle equazioni:
P=V
V=f+c+g+e, [3]
v=(o,-0)-(oxy)te,
dove:
- f rappresenta le misure effettuate dai tre acosleta;
- ¢ le correzioni, fornite dal calcolatore, necessaee eliminare le accelerazioni non dovute al
moto del veicolo (accelerazioni centripeta e diid®);
- g l'accelerazione di gravita;
- ¢, gli errori di misura degli accelerometri;
- o laderiva alla quale devono essere sottopostosgopi per mantenere la piattaforma orizzon-
tale;
- o, laderiva alla quale sono sottoposti i giroscdpagerso il propridorquer,
- g4 dli errori di deriva dei giroscopi.
Le equazioni [3] non sono lineari; a tal fine epsssono essere sostituite da equazioni che descri-
vono la dinamica con la quale si evolve il sistaispetto a uno statx", dettonominale rappre-
sentato dallo stesso sistema inerziale.
Pertanto alle variabilk vanno sostituite le variabik che rappresentano le differenze tra lo s¥to
e quello nominalex®, ovvero gli errori del sistema inerziale:

X = (39,00, dh, N, &V, N, 0, O, OY,)"
Si ottiene un sistema di equazioni differenzialitg®o:
X(t) = F()x(t) +w(t) [4]

doveF e una matrice che esprime la dinamica con la cglaksrori si evolvono ev le variabili di
ingresso ipotizzate come rumori bianchi.



La matriceF, di dimensionnxn (essendm il numero delle variabili di stato), si ottieneettiando
le derivate parziali della funzioné rispetto alle variabili di stat®¥ considerando le condizioni
nominali. La [4], per intervalli discreti, puo essescritta sotto la forma:

Xps =@ X, + W, [5]

essendoP una matricenxn, dettamatrice di transizioneoperatore lineare che premette di conver-
tire lo stato da un istantgad un istante successity,. La matrice® puo essere facilmente ricava-
ta dalla matricé-.

Misure satellitari

Informazioni sullo stato del sistemXasi possono ottenere effettuando delle misufg correlate
alle variabili di statoX(t) dalla relazione non lineare:
Y (t) = h[X(t)] [6]
doveY (t) e il vettore misura di dimensionix 1 (generalmenten# n).
Per rendere lineare tale equazione si segue lecsf®cedimento usato per I'equazione di stato.

Indicano conY"(t) le misure che si effettuerebbero nelle condiziwmininali (ovvero prendendo
per buone le uscite del sistema inerziale), sitsoste all’equazione [6] 'equazione:

y(t) = H()x(t) + v(t) [7]
dove:y(t) & uguale alla differenza tht) e Y "(t) ; H(t) € una matricenxn dettamatrice di misu-
ra; v(t) e un vettoremx1 le cui componenti rappresentano gli errori comin@sgiascuna misura.
La [7], cosi come per la [5] pu0 essere riscrittaiptervalli discreti diventando:
yn :Han +Vn [8]

Un ricevitore satellitare € in grado di fornirey pegascuno dei satelliti selezionati, la differerza

gli istanti di arrivo e di partenza di un segnaieesso dallo stesso satellite. Essendo nota laitéeloc
di propagazione del segnale, viene fornita la lunghezza dellaetraiia percorsa dal segnale tra il
satellite e I'utente al quale deve essere appligasacorrezione sottrattiva per I'effetto di rifraze
subita nell’attraversamento della stratosfera Ededposfera.

Tenendo anche conto che gli orologi del satedljiten particolare, quello dell'utente non sono sin-
cronizzati con precisione su una comune scalaed®pit (scala dei tem@P9, in realta il ricevitore
misura ungseudo-distanz@, uguale a:

,0: =P +Cdri +C(du _di) [9]

dove: p' é la pseudo-distanzay, e la distanza, in linea retta, tra l'utente eatiedlite; &, il ritardo
subito a causa della rifrazione atmosferidg;e & gli sfasamenti degli orologi del ricevitore e del
satellite rispetto alla comune scala dei tempi.

La [9], esplicitando la distanza, in funzione delle coordinate cartesiane del saelX,,Y;,Z,)e
dell’utente(X,Y,Z2), diventa:

P =J(X=X)2+(Y-Y)? +(Z-Z)? +c&, +c(d&, -&)  [10]

Si noti che le coordinate ora definite sono relatd una terna legata alla superficie terrestragte
ECER. La conoscenza delle coordinate stimate delltgieiiornite dal sistema inerziale, consente di
rendere lineare I'equazione [10] che diventa:

9, =1,X +mdY +n,d +c&, [11]

dovel,,m,n, rappresentano i coseni direttori che la congiutegatente-satellite forma con gli assi
della ternaECEF, Jpo, si ottiene effettuando la differenza tra la misdralistanza effettuata dal




ricevitore satellitare (affetta dagli inevitabilireri di misura) e la stessa distanza calcolataum
zione delle coordinate del satellite e di quellt'utente fornite dal sistema inerziale.

Realizzazione del sistema integrato inerziale-satellitare

A differenza di quanto finora detto, nell’applicaze che verra mostrata non vengono considerate tra
le variabili di stato quelle relative al canaletieale in quanto instabile. Si ipotizza, pertartioe le
informazioni di quota e di velocita verticale vengdornite da altri sensori, esterni al sistemaziiae

le, di cui il modello degli errori non verra considto tra le variabili di stato. Le nove variakblilistato
finora considerate si riducono, pertanto, a sétte.variabili 1 e J¢, inoltre, si sostituiscono i termini

ox e gy (in coordinateENU) considerando che:

A =X/ Rcosg

op=o0ylR
Alle sette variabili di stato se ne aggiungono ridtenente due relative allstato dell'orologio del
ricevitore satellitare; infatti I'orologio in dotemne del ricevitoréGPS necessario per effettuare le mi-
sure di distanza, non é perfettamente sincronizala scala dei tem@@PSma e soggetto ad un erro-
re sistematico e ad una deriva.
L’errore sistematico, noto conodock bias espresso in metri, € indicato domentre la deriva, nota
comeclock drift, espressa in metri al secondo, € indicatadcdirmodello dell’errore dell’orologio €,
pertanto, definito dalle seguenti equazioni:

b=d+u,; d=u, [13]
essendai, e u, rumori bianchi tra loro indipendenti.
Pertanto le variabili di stato da considerare sono:
X = (0K, oY, Ve, N,y Yo, Yy, Y, b, d) [14]
La [11], che rappresenta I'equazione di misuragdessere riferita allo stesso sistema di coordinate
con cui sono state definite le variabili di stgtertanto essa diventa:
P, =liox+mady +ndz+cd, [15]
dovel,,m,n;, coseni direttori che la congiungente utentelgatéorma con gli assi della terrieNU ,
definiscono gli elementi per costruire le righdalatatrice di misuré.

Tali nuovi coseni direttori si ricavano dai preeetil moltiplicandoli per una matrice che consehpas-
saggio dalla terna terresiE€EF alla terna local&NU, funzione delle coordinate dell’'utente.

[12]

Equazioni dd filtro di Kalman

Il procedimento diestrapolazioneconsiste nel ricavare una stima delle variatbilistato per
I'istante t, in cui viene effettuata una nuova misura; in madalogo viene calcolata la stinfkg
della nuova matrice di covarianza degli errorielgeiazioni del ciclo di Kalman sono:

oS- — o+
Xn - (pn—lxn—l

Py =@, Pra®hy +Qoy [16]



Effettuando una nuova serie di misure lo statoevaggiornatoattraverso le equazioni:
Ko =PyHi(H.P/HL +R,)™
Xy =X, +K oy, —HXp) [17]
Pr:r :(I _Kan)Pn_](I _Kan)T +KanK-rI;

essendd la matrice di Kalman i cui elementi rappresentapesida assegnare alla differenza tra
le misure effettuate e quelle stimateReth matrice di covarianza degli errori di misura.

Risultati della ssimulazione e conclusioni

La simulazione riguarda un volo lungo I'ortodromfarigi-Mosca controllato da un sistema inerzia-
le. Per tale sistema si € ipotizzato un disallineatm iniziale della piattaforma intorno agli assy

di 05 e intorno all’asse di 1; viene, infine, considerata una derivaldi® °/h per ciascuno dei tre
giroscopi.

Le variabili di ingresso relative al vettongt) sono costituite da rumori bianchi aventi le .s=ufi
caratteristiche: per gli accelerometri, media zerdeviazione standard uguale a 0.001%nper i
giroscopi, media zero e deviazione standard ugma@® rad/s. L'intervallo di integrazionat &
scelto uguale a 60 s e, di conseguenza, I'indicaria da 0 a 170.

La figura 1 mostra 'andamento degli errori di zame e di velocita; detti errori aumentano con |l
tempo e presentano un periodo uguale a circa 84dtnaine corrisponde al periodo di Schuler.
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Figura 1 — Andamento degli errori di posizione evdiocita in un
sistema inerziale prima e dopo I'applicazione d#ir& di Kalman

La figura 2 mostra gli angoli di disallineamentelld piattaforma intorno ai tre assi della terna
ENU; anche questi errori assumono un andamento peoiodi

Sono state simulate, pertanto, misure satelli@Simmaginando che il volo sia stato effettuato il
21 luglio 2004. Le effemeridi dei satelliti in foato Rinex sono state ricavate dal messaggio di
navigazione collezionato da un ricevitdtevatelOM3.

Si € ipotizzato che le distanze misurate dal siatsatellitare sono affette da due errori; il primo,
aleatorio, dovuto agli effetti di rifrazione atmesta (nell'ipotesi che il modello di rifrazione si

discosti da quello reale), il secondo dovuto altez dell'orologio del ricevitore che, come visto,
presenta due contributi, uno sistematico e I'aleatorio.

Le figure 1 e 2 riportano 'andamento degli erdwpo I'applicazione del filtro di Kalman.



Angoli di disallineamento della ptf; in primi

Figura 2 — Angoli di disallineamento della piattafioa
prima e dopo I'applicazione del Filtro di Kalman

| risultati quantitativi presentati naturalmentpeatidono dalla validita del modello di errori ipatto
per il sistema; nelle applicazioni &€ pertanto ne@es verificare sperimentalmente il comportamento
di ciascuno dei due sistemi allo scopo di ricavara buona stima delle statistiche degli erroriial ¢
scuno di essi.
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