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Resumen

El Ingtitut de Geomética (IG) y € Institut Cartogafic de Catalunya (ICC) estan cooperando desde principios del
afio 2000 en €l proyecto GAST-1 de desarrollo de software avanzado experimental para la determinacion precisa
de trayectorias (posicion y actitud) con sistemas inercialesGNSS en e &mbito de observacion de la Tierra
Aplicaciones de esta tecnologia en desarrollo son la orientacidn de sensores o la gravimetria cinematica inercial
aerotransportada.

En el desarrollo de GAST-1, el algoritmo béasico utilizado paralaintegracion de estos dos tipos de datos ha sido el
filtro de Kalman. Este agoritmo permite conjugar la ata frecuencia y malas caracteristicas de error de los datos
inerciales con labaja frecuenciay buenas cualidades estadisticas tipicas de las observaciones de sistemas GNSS.

El sistema GAST-1 ha sido desarrollado siguiendo la tecnologia de generacion de software O-O (Orientacion a
Objetos) poniendo especia énfasis en la obtencidn de un software modular, escalable y extensible. De esta forma
el sistema presenta la posibilidad de utilizar distintos modelos de calibracion de los sensores inerciales de manera
gue pueda trabajar con diferentes calidades de datos inerciales. También admite facilmente, mediante el cambio de
sus componentes, trabajar con distintos datos GNSS y con diferentes model os de filtro.

El presente articulo describe las caracteristicas principales del sistema GAST-1 asi como resultados obtenidos en
los testos alos que se ha sometido el sistema para corroborar su buen funcionamiento.

1. Introduccién

La integracion de datos inerciales con observaciones de sistemas GNSS es actualmente la técnica mas relevante
para la determinacién precisa de trayectorias. La ata frecuencia y fiabilidad de las estimaciones que esta
tecnologia proporciona aconsegjan su utilizacién en aquellas aplicaciones en las que sea necesario € conocimiento
de trayectorias de una forma precisa. Si bien dicho panorama ha popularizado el uso de la tecnologia inercial, son
comparativamente muy pocos, en el contexto de la fotogrametriay la teledeteccidn, los grupos investigadores que
hayan desarrollado sistemas basados en esta tecnologia. Esto reduce, en muchos casos, la investigacion en este
ambito ala simple evaluacion del comportamiento y rendimiento de sistemas comerciales.

El objetivo del sistema GAST-1 (siglas de Gravimetria Aerotransportada en Substitucion de la Terrestre-fase 1) ha
sido € desarrollo del software avanzado para la determinacion precisa de trayectorias a partir de datos
suministrados por una unidad inercial combinados con observaciones de posicion y velocidad (en genera
obtenidas con sistemas GNSS). El desarrollo de este sistema crea las bases para futuros desarrollos en el campo de
lagravimetria cineméticainercial aerotransportada, de ahi lareferencia a esta técnicaen el nombre del proyecto.

En el presente articulo se hace primeramente una breve introduccién a la tecnologia 'y navegacion inercial paralos
lectores no familiarizados con esta tecnologia. Hecha esta introduccion, se describen la metodologia y estrategia
utilizadas en el desarrollo del proyecto GAST-1, asi como las prestaciones y caracteristicas de dicho sistema
Seguidamente se muestran los resultados que han permitido asegurar el buen funcionamiento del sistema
Finalmente, a modo de conclusiones, se describe el estado actual del proyecto y las perspectivas para futuros
desarrollos.

2. Conceptos basicos de la tecnologia y navegacion inercial

Si bien el objetivo de este articulo no es hacer una descripcién precisay exhaustiva de la tecnologia inercia y los
conceptos en ella envueltos, si se pretende hacer comprensible a los lectores no familiarizados con las técnicas



inerciales los principios que han regido € desarrollo del proyecto GAST-1. Con este fin, en esta seccion se
introducen las nociones basicas de la tecnologia y la navegacion inercial, y se suministran referencias
bibliogréficas del tema.

2.1. Tecnologiainercial

Un marco de referencia inercial es aquel en el que se verifican las leyes de |a fisica de Newton, a saber, €l marco
de referencia no esta sujeto al efecto de fuerza alguna y por lo tanto su movimiento es rectilineo uniforme. Un
sensor inercial es aquel capaz de medir valores respecto dichos marcos de referencia.

En e contexto tecnolégico actual 1os sensores inerciales utilizados en la determinacién de trayectorias, alos cuales
nos limitaremos para simplificar la exposicion, son de dos tipos. acelerémetros y girdscopos. Los primeros miden
aceleraciones lineales y los segundos velocidades de rotacion. Son varias las técnicas y 10s principios fisicos que
rigen € funcionamiento de estos sensores. En el caso de los giréscopos, por €emplo, encontramos los
denominados DTG (Dinamically Tuned Gyro), ESG (Electrotatically Supported Gyro) y GBG (GAS Bearing
Gyro) cuyo funcionamiento se basa en €l principio de conservacion del momento angular, y los RLG (Ring Laser
Gyro) y IFOG (Interferometric Fyber Optic Gyro) basados en el efecto relativista de Sagnac. Como es de suponer
las caracteristicas de funcionamiento y error son diferentes para cada sensor. Para una exposicion detallada véase
[1,5,7, 11]

Debe observarse en este punto que la materializacién explicita de un marco de referenciainercial no es posible en
el sentido estricto fisico del término. Aun asi, las restricciones de las técnicas inerciaes actuales permiten olvidar
este problema. Actualmente los sensores inerciales son capaces de medir |as aceleraciones y velocidades angulares
debidas al movimiento de rotacion de la tierra sobre ella misma 'y a campo gravitacional de ésta, pero no las
asociadas a latranslacién de latierra alrededor del sol. De esta forma un marco de referencia con origen situado en
el centro de latierray que permanezca en reposo respecto al movimiento de rotacién de ésta puede utilizarse como
marcos de referencia inercial. Dichos marcos de referencia se implementan tomando como puntos fijos objetos
estelares suficientemente algjados del sistema solar como para poder considerar € error debido a su movimiento
despreciable. Los marcos de referencia que sustituyen a los inerciales son llamados casi-inerciales y son los
utilizados en la implementacién de la navegacion inercial. En lo que resta de articulo nos ocuparemos siempre de
marcos de referencia casi-inerciales, si bien por comodidad, siempre nos referiremos a ellos como a marcos de
referenciainerciales.

Una unidad inerciadd o IMU (Inertial Measuring Unit) es un dispositivo que integra tres girGscopos y tres
acelerdmetros junto con un reloj que permite asignar tiempo a los valores medidos por los sensores inerciales y
mecanismos de calibracion de dichos sensores a posibles perturbaciones debidas a cambios de temperatura o a
otros agentes externos. Este tipo de unidades implementan internamente tres €jes ortogonales sobre los cuales se
montan los sensores de manera que a cada gje le es asignado un acelerémetro y un giroscopio. La informacion
suministrada por una IMU es la aceleracién lineal y la velocidad angular correspondiente a cada uno de los gjes de
un sistema de tres gjes ortogonales con el correspondiente valor de tiempo comiin para estos seis valores. La
frecuencia tipica de salida de datos de una unidad inercia oscila, en funcion de las caracteristicas de la IMU, entre
los 50 y 400 Hz.

Si bien son varios los criterios vélidos para la clasificacion de los diferentes tipos de unidades inerciaes, la
clasificacion més comun es la utilizada en el contexto militar. Los tipos de IMU identificados son las técticas, las
de navegaciony las estratégicas

2.2. Navegacion inercial

Dados dos marcos de referencia ortonormales i y b la transformacion que permite el célculo de las coordenadas en
el marco i de un vector apartir de las coordenadas de éste en el marco b es:

X = x5 +Rx? (1)

donde x)) es un vector de traslacion fijoy R} esla una matriz de rotacién que define la orientacién entre los dos
marcos. Si i es el marco de referencia inercial y b e marco de referencia instrumental a que estan referidos los



datos inerciales suministrados por la IMU, la determinacidn de la matriz Rg es posible mediante la integracion de
laecuacion diferencial siguiente:

Ry = RyWip )
donde W) eslamatriz
0 -w, w,0
WE = W(wt )= ¢ 0 -w+ 3
ib ™ ib) =& W, Wx; ( )
g’ wy w, 05

siendo w) =(wy W, w,) el vector medido por la IMU de velocidades de rotacion del marco de referencia

instrumental arededor del marco de referencia inercial expresadas en el marco de referencia instrumental. Aqui el
superindice indica e marco de referenciaen € cua estan expresadas las velocidades angulares y los subindices los
marcos envueltos en €l giro y la direccion de éste. Sirva esta notacion para las posteriores ecuaciones expuestas.

Por otro lado, por la segunda ley de la fisica de Newton la ecuacion que rige el movimiento de un cuerpo sometido
al campo gravitacional delatierraes:

i=g'(rh)+f! (4

donde r'es la posicion del cuerpo, g'(r')es la aceleracion debida a potencial gravitacional y f'la fuerza
especifica medida por los acelerémetros de laIMU.

La combinacion de las ecuaciones (2) y (4) da la ecuacion fundamental de la navegacion inercial o ecuacion de
mecanizacion del movimiento inercial:

r=v

v =R P +g'(r") ©)
Rb = RyWip

donde ahora V' es la velocidad en el marco de referencia inercial y f°la fuerza especifica medida por la IMU
expresada en el marco de referencia instrumental.

Dadas una posicion, una velocidad y una actitud inicial, la integracion de la ecuacién diferencial (5) permite el
célculo de la trayectoria efectuada por la IMU. Por cuestiones de comodidad se acostumbra a solucionar dicha
ecuacion expresada en otros marcos de referencia de manera que en la salida del calculo se obtengan los valores
deseados en marcos de referencia de més fécil interpretacion. Una de las formas més usua de expresar la ecuacion
de mecanizacion del movimiento inercial aparece a utilizar un marco del tipo ECEF (Earth-Centered Earth-
Frame). La ecuacion (5) se convierte entonces en:

ré=ve®
VE=ROTY +2Weve + g%(r) (6)
RS = RS(Wg +Wip )

donde r®y v®son la posicion y la velocidad respectivamente en € marco de referencia geocéntrico, g%(r®)esla

aceleracion debida al potencial gravitacional de latierraen el marco geocéntrico, RS eslamatriz de rotacion entre
el marco de referencia instrumental y el marco de referencia geocéntrico, wi, = (00w, ) con w,lavelocidad de

rotacion del marco de referencia geocéntrico respecto a marcoinercial y w =- RS w.
Para una exposicion completa de la extraccion de estas formulas y otras expresiones de las mismas véase [3, 5, 11]

Debe observarse en este punto de la exposicion que independientemente de la estrategia de calcul o utilizada parala
extraccion de la trayectoria a partir de los datos inerciales es ineludible la adopcién de un model o geopotencial de



latierra para el calculo de la gravedad en cada punto donde tenga que ser solucionada la ecuacion. Esta necesidad
es el punto de partida de la gravimetria aerotransportada a partir de datos inerciales [4, 13]. Por simplicidad €l
modelo utilizado habitualmente es la gravedad normal asociada a un elipsoide de referencia geodésico [14].

El tratamiento de (5) o (6) como ecuaciones diferenciales ordinarias resulta insuficiente cuando no se dispone de
IMU’s muy precisas, situacion habitual debido al ato coste de este tipo de instrumentos, dado que los errores
sistematicos, derivas 'y sesgos que presentan los sensores inerciales y los errores del modelo de gravedad invalidan
el resultado de la integracién. Este tipo de errores puede llegar a producir errores de kildmetros en cuestion de
minutos. Solventar este problema pasa primeramente por interpretar dichas ecuaciones como un sistema dindmico
estocastico [6, 10]. En este caso la solucién obtenida de la integracion sera un proceso estocastico del que
calcularemos la esperanza y la covarianza. Este tratamiento permite tener en cuenta las propiedades estadisticas de
las observaciones inerciales para dar una descripcién de las propiedades estocasticas de la solucion. El siguiente
paso para solventar los errores debidos a los sensores y a la inadecuacion de los modelos de gravedad es el uso de
observaciones adicionales que proporcionen informacion redundante para ser utilizada en un filtro de Kalman. Este
procedimiento se describe en el apartado siguiente.

2.3. FiltrodeKalman. Correccion y calibracién

Dado un sistema dindmico estocéastico discreto lineal y un ecuacion de observaci én también lineal

Xirr =T (b tiean )X + W
Z, = H X +Vvy

(7)

donde x, y X,.; son losvectores de estado del sistemaen lostiempos t, y t,,,; respectivamente, f (t, t,,;)esla
matriz de transicion del sistema entre los tiempo t, y ty.;, Z, €S una observacion adiciona en el tiempo t, ,
H, es la matriz que relaciona z,con X,, Y W,y Vv, son ruidos blancos no correlacionados cuyas respectivas
covarianzasson Q, y Ry.

Supongamos que hemos calculado X , nuestra estimacion del estado del sistema en €l tiempo t, a partir de
nuestro conocimiento del sistema hasta este mismo tiempo y las observaciones adicionales hasta el tiempo t,_; .
Notamos por

Pe = E((4 - % )% - % )T) (8)
lamatriz de covarianza del error cometido en laestimacion Xy .

Dada esta situacion € filtro de Kalman permite calcular la mejor estimacion del estado del sistema X, a partir de
Xy Y Z, . Estaestimacion que denotamos por x; se caculaapartir de las formulas:
X =X+ K (20 - Hixg)
RS =(1d- K H R ©)
Ki =P H (HPOH T +Re)!

El estimador dado por € filtro de Kalman es dptimo en el sentido de minima varianza o error cuadrético, es decir,
minimiza los valores de ladiagonal delamatriz P, . Para una exposicion extensa del filtro de Kalman véase [2, 8]

Volviendo a la navegacién inercia, € filtro de Kalman permite utilizar informacion redundante para estimar el
estado del sistema dindmico descrito por las ecuaciones (5) y (6). Si bien esta informacién adicional puede
obtenerse de diferentes fuentes, resulta de gran utilidad el uso de observaciones de sistemas GNSS, como por
gemplo € sistema GPS, ya que este tipo de observaciones tiene propiedades estocasticas complementarias a las
inerciales. Lo que se consigue con €l filtro es contrarrestar las malas cualidades estadisticas de los datos inerciales
con las buenas caracteristicas de error de los datos GNSS, a la vez que se consigue la estimacion de latrayectoriaa
laaltafrecuencia de los datos inerciales.



Debe observarse que en contra de los requisitos expuestos en (7) para la utilizacion del filtro de Kaman, la
ecuacion de mecanizacion del movimiento inercial no eslineal. Solventar este problema requiere el uso de técnicas
delinealizaciény del llamado filtro extendido de Kaman [2, 8]

El uso en €l filtro de Kalman de posiciones y/o velocidades extraidas de observaciones GNSS no tan solo permite
corregir los errores cometidos en la estimacion de estos pardmetros sino que permite también corregir los errores
en la estimacion de la actitud. Puede observarse en las ecuaciones (5) y (6) que la determinacion delaposiciony la
velocidad dependen de la actitud calculada, o equivalentemente, €l error producido en la estimacion de la posicion
y la velocidad es dependiente del error cometido en la determinacion de la actitud. La cuantificaciéon de esta
dependencia en la matriz de covarianza del vector de estado del sistema permite al filtro de Kalman corregir
errores en la orientacién Unicamente con informacion redundante de posicion y/o velocidad.

Este mecanismo descrito es laidea fundamental parala calibracion de los sensores inerciales, es decir, es posible la
correccion de los errores cometidos por |os sensores inerciales a partir de informacion redundante de posicion y/o
velocidad debido a que los errores en la estimacion de la posicién y velocidad dependen a su vez de los errores en
los datos inerciales.

Para llevar a cabo la calibracion de los sensores inerciales debe asignarse un modelo determinista y un modelo
estocastico a error de los sensores para tener una descripcion estadistica de su comportamiento. Hecho esto, debe
ampliarse la ecuacion de mecanizacion del movimiento inercial con nuevos valores que estimen las derivas de los
giréscopos y los sesgos de los acelerdmetros en funcion del modelo estocéstico escogido. Cuando es tomado un
proceso de Gauss-Markov de primer orden para modelar los errores de lalMU la ecuacion (6) se convierte en:

re=ve
VE = RE(FUHdf ")+ 2WEVE +go(r°)

RS = RE(WS + W0 +dW? ) (19
dw, =-adw;
df® =- bdf ®

donde dwi% son las derivas de los giréscopos df ° las sesgos de los acelerdmetros y a y b son matrices
diagonal es con val ores positivos que dependen de | as caracteristicas especificas de cada sensor.

Este procedimiento permitira que €l filtro estime valores para las derivas y sesgos de los sensores. Estos valores
seran utilizados como correcciones de los datos inerciales en laintegracion del sistema (10).

Otros modelos y variables pueden utilizarse para calibrar € sistema. Asi por gjemplo, puede utilizarse un proceso
de Gauss-Markov de orden superior para modelar el error de los sensores inerciales o afiadir a (10) ecuaciones para
estimar factores de escala, o laortogonaidad de los gjesdelalMU.

Finalmente debe observarse que € filtro también puede utilizarse para corregir otras variables que s bien, no
entran propiamente dentro la integracion del sistema dinamico estocastico, si son utilizadas en el filtro. Por
giemplo el vector de excentricidad entre la IMU y la antena GPS cuando se esta trabagjando con este tipo de
observaciones GNSS.

3. El proyecto GAST-1

El objetivo del sistema GAST-1 hasido el desarrollo del software necesario parala determinacion de trayectorias a
partir de observaciones de sistemas inerciales analiticos (strapdown) y posiciones y velocidades obtenidas a partir
de sistemas GNSS.

El sistema GAST-1 es un software de postproceso de datos, es decir, ha sido disefiado para extraer la trayectoria
después de la adquisicion de los datos inerciales. De esta forma, en su estado actual no esta preparado para ser un
sistema de célculo a tiempo real, si bien, su arquitectura permitiria con cierta facilidad su adaptacion a uso en
tiempo real.



El sistema GAST-1 ha sido fragmentado en cuatro componentes cada una de las cuales ha supuesto un paso mas en
la obtencién del producto definitivo. Las cuatro componentes enumeradas en orden cronolégico de
implementacion son:

- W_navigator: este modulo determina actitudes a partir de las observaciones de una IMU, de la actitud
inicial y unaposicion fija.

- | _navigator: determina trayectorias a partir de observaciones inerciales y de la posicion, velocidad y
actitud inicial con consideracion de los pardmetros de calibracion.

- |_PV_navigator: este modulo integra el anterior (I_navigator) y un modelo subsidiario de filtro de Kalman
apartir de las observaciones de tipo GNSS.

- |_PV_T _server: esta componente es la versién de la anterior (I_PV_navigator) con dos etapas de filtro,
una en sentido positivo del tiempo y otra en sentido negativo del tiempo, y una componente de suavizado
de las trayectorias obtenidas en las dos etapas anteriores.

En e proyecto GAST-1 se ha generado un software de nivel profesional, es decir, con altas prestaciones de
modularidad, escalabilidad y extensibilidad, que aseguran su répida adaptacion a diversos ambitos de uso y la fécil
absorcion de nuevos modelos matematicos de calibracion de los sensores. Con € fin de lograr estas prestaciones
del software, se ha efectuado, previo a su la implementacion explicita, un andlisis exhaustivo del disefio y la
arquitectura del sistema, asi como un estudio profundo de las caracteristicas que este debia presentar a fin de
cumplir los requisitosiniciales. Este andlisisinicial ha quedado recogido en un conjunto de documentos:

- ICD (Interface Control Document): da la descripcidn de los formatos de los ficheros de entrada y salida
del sistema.

- SSD (Software Specification Document): da una descripcién de las caracteristicas y especificaciones que
€l sistema debera recoger para satisfacer los requisitos iniciales previstos para el sistema.

- ADD (Architectural Design Document): da las caracteristicas principales de la arquitectura del softwarey
establece |os principios por los cuales ha sido escogida.

Por otro lado, en la implementacion del sistema se ha utilizado |a tecnologia de generacién de software O-O
(Orientacion a Objetos), por ser esta metodologia la méas acorde con |os propésitos adoptados por 1o que respecta a
caracteristicas estructurales del software. En particular €l lenguagje de generacion de software utilizado en la
implementacion hasido C++. [9, 12]

A partir de este estudio preliminar se ha disefiado una interfaz del tipo FUI (File User Interface), de manera que el
programa hace un intercambio de archivos con € usuario. De esta forma, € sistema GAST-1 requiere para su
gjecucion un conjunto de ficheros de entrada con los datos inerciales, las observaciones GNSS y los valores de
configuracion del calculo. Al finalizar la gjecucién el sistema da un conjunto de ficheros con los resultados, junto
con un archivo de protocolo donde se detalla €l proceso de cllculo y un fichero de error donde se describen los
errores que puedan haber ocurrido en tiempo de gecucion. La simplicidad de esta interfaz permite separar €
software de calculo del proceso de adquisicion de datos, convirtiendo e sistema GAST-1 en un software de
procesamiento de datos inerciales independiente del hardware utilizado en la adquisicion de éstos. Ademés, esta
interfaz también permite insertar cbmodamente el sistema GAST-1 dentro una cadena de gjecucién de diferentes
procesos tipo batch o dentro de una GUI (Graphic User Interface).

El andlisis previo sumado alas caracteristicas del lenguaje C++ han permitido desarrollar un sistema flexible capaz
de adoptar diferentes configuraciones en e célculo en funcidn de los valores que €l usuario decida estimar en la
gjecucion. De esta forma se han identificado tres tipos diferentes de pardmetros:

- dtate: se estima su valor éptimo en la integracion/filtro/suavizado asi como sus desviaciones estandar y
correlaciones. Ejemplo: posicion y velocidad

- observation: son pardmetros no estimados en la integracion/filtro/suavizado paralos cuales a partir de sus
desviaciones estandar y correlaciones fijas se propaga su contribucion a error en la estimacion de los
parametros de tipo state. Ejemplo: observacionesinerciales.

- constant: parametros constantes los errores de |os cuales no se tienen en cuenta en la propagacion de los
errores de los parametros de tipo state. Ejemplo: velocidad de rotacion de latierra.

El sistema permite al usuario asignar cada pardmetro a uno de los tres tipos anteriores antes de cada cdculo, con
las restricciones evidentes (la posicion, por gjemplo, deberd ser siempre un parametro de tipo state). En su estado
actual de desarrollo €l sistema es capaz de estimar |0s siguientes pardmetros. posicion, velocidad, actitud, derivas
de los giréscopos, sesgos de los acelerémetros y el vector de excentricidad entre laIMU y la antena de recogida de



datos GNSS. La flexibilidad de la arquitectura adoptada permite intercambiar |os model os dinamicos con facilidad
ampliando de estaformael conjunto de posibles pardmetros a estimar en el célculo.

Por otro lado, e sistema utiliza actuamente un proceso estocastico de Gauss-Markov de primer orden para
modelar el error de los sensores inerciales. En breve el sistema permitira usar un proceso de Gauss-Markov de
segundo orden para esta estimacion. Este proceso es mas adecuado que € primero para modelar € error de los
sensores de més baja precision.

Otras caracteristicas importantes del software del GAST-1 son la capacidad de trabgjar con diferentes
configuraciones del modelo de correccion a partir de datos GNSS, pudiendo hacer las correcciones mediante €l
filtro de Kalman utilizando observaciones de posicion y/o velocidad indistintamente. También es de destacar que
el sistema es capaz de trabajar con datos inercialesy GNSS no sincronizados.

4, Rendimiento

Por el momento se estd analizando €l sistema sin una trayectoria de referencia para verificar los resultados. Por 1o
tanto, por ahora, se han usado los siguientes criterios cualitativos parala verificacion del software:

- Laidentificacién de la frecuencia de Schuler en las gréficas de error de las componentes horizontales de
laposicion en las trayectorias cal culadas sin correcciones GNSS.

- Laidentificacion del crecimiento exponencia en las gréficas de error de la componente vertica de la
posicién en las trayectorias cal culadas sin correcciones GNSS.

- Convergenciade las desviaciones estandar y los residuos en € filtro de kalman.

- Comportamiento coherente de la trayectoria estimada por € mdédulo de suavizado de la componente
|_PV_T_server, esto es, megjoria de las desviaciones estandar de los valores estimados y obtencion de
trayectorias sin discontinuidades.

La verificacion de estos criterios se muestra en el presente articulo mediante gréficas.

Los datos utilizados en las pruebas han sido facilitados por el Institut Cartografic de Catalunyay corresponden a
los siguientes vuel os:

- El vuelo gravimétrico 980927 efectuado el 27 de septiembre del afio 1998 con una IMU Litton LTN101.
- El vuelo fotogramétrico 001004 efectuado el 4 de octubre del afio 2000 con un sistema de navegacion
inercial Applanix,

L os resultados expuestos en el presente articulo corresponden a dos pruebas:

- Test 1: Unagjecucién de 90 minutos con la componente |_navigator y los datos del vuelo 980927.
- Test 2: Unagjecucién de 90 minutos con lacomponentel PV_T_server y los datos del vuelo 001004.

41.Test 1

Dado que launidad inercial LTN101 es mucho mas estable que la unidad inercial integrada en el sistema Applanix,
las pruebas de larga duracion sin correcciones GNSS se han efectuado con €l primer sensor.

El modelo simplificado del error en la estimacion de la posicion [3, 5, 11] predice un comportamiento oscilatorio
del error con frecuencia de 84,4 minutos (frecuencia de Schuler) para las componentes horizontales de la posicion
y un comportamiento exponencial para la componente vertical. Las figuras 1 y 2 muestran como se ha manifestado
este hecho en e sistema GAST-1. Estas gréficas se han generado tomando como posiciones de referencia las
obtenidas a partir de las observaciones GPS correspondientes al mismo vuelo.

Este test ha permitido corroborar el comportamiento de la componente | _navigator de acuerdo con los hechos
tedricos.
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Figura 1: Valor absoluto del error en la estimacion
delalongitud test 1.

4.2.Test 2

1000 2000 3000 4000 5000 000

Figura2 : Valor absoluto del error en la estimacion
deladturatest 1.

Como ya se ha dicho en este test se ha realizado una €jecucion de 90 minutos con la componente |_PV_T_server
sobre los datos correspondientes al vuelo 001004. Recordemos que dicha componente calcula dos trayectorias
haciendo uso de las correcciones GNSS, una en sentido positivo del tiempo y otro en sentido negativo, que se
ponderan en un proceso de suavizado para estimar la trayectoria definitiva. De esta forma este test ha permitido
comprobar € buen funcionamiento tanto del filtro de Kalman como del médulo suavizado. Los valores estimados

paralaposiciény laactitud se muestran en lasfiguras 3, 4, 5, 6, 7y 8 siguientes:

295000 296000 297000 298000 290000 300000
sec.

Figura3: Longitud estimada en el test 2.
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Figura5 : Latitud estimada en test 2.
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Figura4 : Angulo heading estimado en el test 2
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Figura 6 : Angulo pitch estimado en el test 2.
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Figura7 : Alturaestimadaen el test 2. Figura8: Angulo roll estimado en €l test 2.

Obsérvese como en la figura 6 aparece un angulo pitch poco comin ya que un avion vuela con € morro
ligeramente hacia arriba, es decir, con un angulo pitch positivo, mientras que la gréfica muestra un angulo
ligeramente negativo en algunos tramos. De la gréfica se deduce que en e vuelo habia un disalineamiento entre la
orientacion delalMU y ladel avion.

Por lo que respecta a comportamiento del filtro de Kalman, la inspeccion de los residuos procedentes del filtro en
la estimacion de la trayectoria positiva demuestran la estabilidad del algoritmo. Esto se gjemplifica con las figuras
9y 10. Lagréfica 9 muestra los residuos correspondientes a las correcciones realizadas en € filtro de la deriva del
giroscopio del ge z de la IMU. Puede observarse como después de un periodo de calibracion los residuos
convergen a cero y por lo tanto, converge también el valor de la deriva de este giroscopio. En la gréfica 10 se
muestran los residuos de las correcciones realizadas en €l filtro del éangulo heading.
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Figura 9 : Residuos de |as correcciones de las derivas Figura 10 : Residuos de las correcciones en el angulo heading
del giroscopio del ez delalMU redizadas realizadas en € filtro positivo.

en € filtro positivo.

Debe observarse que una limitacion importante de la navegacion inercial eslaincapacidad del filtro de Kalman de
corregir las derivas del angulo heading cuando la dindmica del vuelo no presenta giros. Puede apreciarse este
hecho en la figura 10. Obsérvese como quedan reflejados los giros del avidn en aquellas partes de la gréfica en que
los residuos son mayores, es decir, donde €l filtro ha sido capaz de corregir los errores acumulados en los tramos
rectos del vuelo debidos alas derivas de los girdscopos.

Lasfiguras 11 y 12 muestran como se manifiestan las correcciones del filtro tanto en la trayectoria positiva como
en la negativa en forma de discontinuidades de salto, y como e suavizado fina las elimina generando una
trayectoria lisa. Estas gréficas corresponden a la aturay a angulo heading para un tramo de 25 y 30 segundos
respectivamente.
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Figura 11 : Gréfica comparativa entre la altura estimada Figura 12 : Gréfica comparativa entre el angulo heading
en sentido positivo (rojo), sentido negativo (verde) estimado en sentido positivo (rojo), sentido
y en €l suavizado (azul). negativo (verde) y en el suavizado (azul).

Este mismo efecto de suavizacion descrito puede apreciarse en la estimacion de las desviaciones esténdar. Las
figuras 13 y 14 muestran las desviaciones estandar de la altura'y el dngulo heading. En €l caso de la altura se ha
tomado un intervalo de 20 segundos para que pueda percibirse claramente €l efecto del suavizado, para el heading
se ha representado un tramo de 1 hora. En estas gréficas se observan claramente e efecto del filtro sobre la
desviaciones estédndar en forma, otra vez, de discontinuidades, y como el suavizado elimina estas discontinuidades.
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Figura13: Gré&ficacomparativa entre la desviacion estandar Figura 14: Gréfica comparativa entre la desviacion esténdar
de la altura estimada en sentido positivo (rojo), sentido negativo del angulo heading estimada en sentido positivo (rojo), sentido
(verde) y en el suavizado (azul). negativo (verde) y en el suavizado (azul).

L os resultados obtenidos en este test muestran como el filtro converge y aplica las correcciones de forma adecuada,
y como € suavizado final combina toda la informacion del sistema acumulada durante todo el vuelo, tanto en los
datos inerciales como en los GNSS, en la estimacion de una trayectoria fina Optima en el sentido de minimos
cuadrados.

5. Estado actual y perspectivas de futuro

El sistema desarrollado en €l marco del proyecto GAST-1 es una herramienta fundamental para el desarrollo de
aplicaciones —tanto de navegacidn precisa como de otros tipos— basadas en observaciones inerciales. El sistema es
modular y se presta a ampliaciones con relativa facilidad.

En lo que respecta a futuros desarrollos, €l sistema puede avanzar en tres caminos paralelos y distintos. En primer
lugar, el sistema puede ser ampliado con nuevos modelos de calibracion de los sensores inerciales. En segundo
lugar, los mecanismos para € intercambio de modelos de SDS (sistema dindmico estocastico) pueden mejorarse en
el sentido de facilitar dicho intercambio mediante un mayor aprovechamiento de la tecnologia de orientacion a
objeto. Finalmente, e sistema puede incorporar modelos de SDS que incorporen estados de modelado del vector
perturbacion de lagravedad [véase 4, 13, 15].
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