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DESCRIPCION
Método y sistema de navegacion inercial asistido por GPS
Campo de la invencion

La presente invencion se refiere a un sistema y método de navegacién inercial asistido por GPS multisensor (multi-
IMU y multi-GPS).

Antecedentes de la invencion

El tema del filtrado federado, y especificamente la navegacion federada con mdltiples IMU, ha recibido considerable
atencién en las Ultimas tres décadas. La referencia [1] contiene una amplia revision sistematica del filtrado distribuido
de Kalman, no necesariamente en el contexto de la navegacion. Las obras fundamentales de Carlson, referencias (2]-
(6], han introducido ideas y técnicas de filtrado descentralizadas/federadas en el ambito de la navegacion. Estos
enfoques de navegacion fueron investigados a fondo en el instituto de tecnologia de la USAF, referencias [7]-[8].
Algunos trabajos mas recientes sobre este tema se ejemplifican en las referencias [9]-[11]. Las referencias [12]-[16]
son libros y documentos sobre navegacion inercial, y las referencias [17]-[19] son el documento fundamental sobre el
filtrado de Kalman y dos libros practicos bien conocidos sobre el tema. Las relaciones cinematicas y dinamicas béasicas
entre puntos dentro de un cuerpo rigido aparecen en numerosas fuentes, por ejemplo, la referencia (20).

Sin embargo, con respecto a la navegacion, la mayoria, si no todas, las investigaciones pasadas sobre navegacion
federada multisensor se centraron Unicamente en sus aspectos de filtrado: filirado central versus distribuido/en
cascada/federado; la profundidad del intercambio de informacién entre el filiro 'maestro' y los filtros 'locales’; establece
tamanos y contenido (en los niveles 'local' y 'maestro’); con o sin restablecimiento de filtros ('local’/'maestro’); y la
correlacion incurrida entre filtros locales debido a dindmicas comunes y actualizaciones comunes, etc. Una virtud
importante de la navegacion federada multisensor, enfatizada en la mayoria de las investigaciones anteriores sobre el
tema, si no todas, es la redundancia (tolerancia a fallas) y la capacidad de deteccién/aislamiento de fallas, con respecto
a fallas 'duras' y 'blandas'. La técnica relacionada se divulga en el articulo titulado: "Localizacién al aire libre mejorada
del sistema de fusién multi-GPS/INS utilizando la distancia de Mahalanobis”", de Yun-Ki Kim, Seung-Hwan Choi y Jang-
Myung Lee del Departamento de Ingenieria Eléctrica, Universidad Nacional de Pusan, Busan, Corea. Kim et &l.
describen un sistema para estimar la posicion exterior con tres GPS y un sensor IMU. Se describe técnica relacionada
adicional en "Integracién de unidades de medicion de inercia multiple para navegacién peatonal”, de Jared B. Bancroft,
Universidad de Calgary, Canada, Departamento de Ingenieria Geomatica, 31 de diciembre de 2010, informes UCGE,
2010, 20320: 196. Bancroft describe un GPS para navegacion peatonal, cuya precision se ve reforzada por la fusién
con multiples unidades de medida de inercia (IMU).

Compendio de la invencion

El presente sistema incluye un cuerpo rigido mévil ('vehiculo', por ejemplo, una aeronave) en el que se instala de forma
fija una pluralidad de unidades de medicion de inercia (IMU) y una o mas antenas y receptores de GPS. Una
computadora de navegacion (NC) completa el hardware de navegacion e interconecta todos los elementos de
hardware anteriores. El presente sistema y método de navegacioén inercial asistido por GPS fusionan los datos de
todos los sensores disponibles para producir la solucién de navegacién (posicién, velocidad, actitud). Se supone que
ya se ha desarrollado un INS de IMU Gnica/GPS Unico, y se desea modificarlo y crear un INS multi-GPS/multi-IMU con
cambios minimos de software y con una carga computacional adicional minima. Estos 'requisitos de minimidad'
practicamente excluyen la navegacion federada de la técnica anterior. En comparacion con un sistema de navegacion
inercial (INS) de IMU unica/GPS unico 'de referencia’, el presente sistema y método proporcionan (con receptores de
GPS e IMU similares al receptor y la IMU del INS de referencia) una mayor precision de navegacion con una
complejidad algoritmica y computacional adicional minima. El presente método solo se desvia minimamente de un
esquema de navegacion inercial asistido por GPS de IMU unica/GPS Unico, y da como resultado beneficios de
rendimiento y costo asociados con un sistema de navegacion de multiples agentes. El beneficio de costo se debe al
hecho de que varias IMU y receptores de GPS de relativamente baja precision y bajo costo pueden ofrecer una
precisién de navegacion que de otra manera (con un INS de IMU Unica/GPS Unico) requiere un receptor de GPS y
una IMU de alta gama y muy costosos.

El sistema y método actuales proporcionan un enfoque de navegacion que difiere de las investigaciones y practicas
pasadas de varias maneras. Primero, solo hay un filtro de navegacién, y practicamente es un filiro de navegacion
béasico 'estandar' de IMU unica/GPS Unico, excepto por cambios de ajuste de filtro minimos. Este filtro no tiene mas
estados que un filtro de navegacién de IMU anica/GPS Unico, y admite solo una solucién de IN (fusionada) y una
solucion de GPS (fusionada), como si hubiera una IMU y un receptor de GPS en el sistema. Ademas, a pesar de incluir
solo un filtro 'estandar' Gnico, la invencién incluye correcciones individuales y restablecimientos para todas las IMU e
IN, y ayudas individuales para todos los receptores de GPS, de manera similar a la navegacion federada de filtros
multiples de la técnica anterior. Y lo anterior se logra mediante la aplicacion intensiva de relaciones internas estaticas,
cinematicas y dinamicas de cuerpo rigido bien conocidas, en lugar de otro complejo esquema de filtrado. La clave para
las correcciones individuales de sensores es un algoritmo innovador que calcula una solucién de minimos cuadrados
en tiempo real para la aceleracién angular del cuerpo. La deteccion/el aislamiento de fallas, que no se discuten aqui,
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también pueden ser respaldados dentro del alcance de la invencién.

La carga computacional y la complejidad del software aqui son solo un poco mayores que en un INS de IMU Unica/GPS
Unico, sin embargo, tanto la carga como la complejidad son significativamente menores que con la navegacion
federada, que es la técnica anterior de la navegacion con multiples IMU, donde hay varios filtros, generalmente un
filtro dedicado por cada IMU més un filtro central.

La presente invencién describe un método y un sistema para la navegacion inercial asistida por GPS como se
establece en las reivindicaciones 1 y 11 adjuntas, respectivamente.

En algunas realizaciones, las correcciones de IMU individuales se calculan como incrementos para las correcciones
anteriores, y se integran.

En algunas realizaciones, las correcciones de IMU individuales se calculan completamente, después de cada
actualizacion de filtro nuevamente, sin integradores.

En algunas realizaciones, el célculo de las correcciones individuales para los sensores utiliza correcciones de
velocidad angular y aceleracion angular palanca-brazo, y aceleraciones lineales actualizadas por filtro/corregidas por
palanca en las ubicaciones de las IMU individuales, para definir los incrementos de correccién de IMU locales (que se
someten a integracién) o correcciones locales completas de IMU.

Acronimos y definiciones

LLLNo L - el verdadero marco Local-Level Local-North (LLLN), donde XYZ esta al Norte-Este-Abajo (NED)
ECEF o E - Marco centrado en la tierra fijo en la tierra (ECEF)

CUERPO o B - Marco fijo en el cuerpo del cuerpo rigido, donde XYZ es adelante-derecha-abajo

I - el marco inercial

CG - Centro de gravedad del cuerpo rigido, y origen de C

IN - Esquema de navegacion inercial (estandar)

INS - Sistema de navegacion inercial (estandar)

IMU - Unidad de medida Inercial

GPS - Sistema de posicionamiento global

NC - Computadora de navegacién

KF - Filtro de Kalman

HW - Hardware

MC - Simulacion de Montecarlo

CEP - Probabilidad de error circular, el radio del circulo en el que reside el 50 % de los resultados
R95 - El radio del circulo en el que reside el 95 % de los resultados

DCM - Matriz de cosenos de direccion

1PPS - Un pulso por segundo

.
~ N R) Distribucion normal (gaussiana) con media uy varianza R

Liv- el LLLN (erréneo) calculado por el IN

]V
OM - DCM para transformar vectores del marco Ma N

B
CL w’ f, ¢’) - DCM para transformar vectores del marco L de cierto LLLN (verdadero o calculado) en el marco del
cuerpo B, donde la actitud del marco del cuerpo con respecto al marco LLLN esta definida por el triplete de angulos
de Euler estandares occidentales y, 6, @

Y = [WR WP WYT - el vector de angulos (minutos) que relaciona Livcon LLLN; los errores de actitud RPY (Roll-Pitch-
Yaw) del IN
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Cg - DCM para transformar vectores del marco del cuerpo B al marco ECEF E

PVT - Posicion (3 vectores), Velocidad (3 vectores), Tiempo

PVOAQ: Posicién, Velocidad, actitud (©), Aceleracion y velocidad angular (Q) (los 3 vectores)
AB, Au - incrementos de actitud y velocidad (salidas de IMU)

()¢- () fusionado/a
0% |
X - () de la entidad X, en el marco Z

Z
()YX - () de la entidad X, con respecto al marco Y, en el marco Z

QB

IB - velocidad angular (Q) del marco B con respecto al marco /, expresado en el marco B (el superindice)

r; - el vector de posicién de la IMU n.%j (j = 1,...,M), en B (rmu; en la Figura 3)

T/ - la media de rj, j=1,...,M (ubicacién de 'IMU media’), en B (rmumedia€n la Figura 3)

rai - el vector de posicion de la antena n.2 i (i = 1,...,N), en B (rantien la Figura 3)

T, . . . .. , . .
4 - la media de ra, i= 1,... ,N (ubicacion de 'antena media’), en B (rmumedia ANTmedia €N la Figura 3)

D . ., T L , ., T
ri 4 - vector en B desde la ubicacién de 'IMU media' ~ ! hasta la ubicacion de 'antena media' = 4

3)

(rmumedia €n la Figura

riai - vector en B desde la ubicacién de 'IMU media’ hasta la i.2 antena, i = 1,...,N (fimumedia antien la Figura 3)
rij - vector en B desde la ubicacion de 'IMU media’ hasta la j.2 IMU, j = 1,...,M (rmumediamuj, Figura 3)
Descripcion de realizaciones de la invencion

Los INS de referencia

El INS se supone que existe (Figura 1), y que esta a mano y bien reconocido, incluye una Unica IMU estandar, que
proporciona coning y sculling corregido {A8, Au}; un solo receptor de GPS (con una sola antena), que proporciona
arreglos {P, V, T}; y una computadora de navegacion que ejecuta un esquema de navegacion inercial (IN) y un filtro
de navegacion estandar con los 15 estados de error estandar {PVOAQ}. El filiro habitualmente es un filtro de Kalman
[KF], pero puede ser algun otro filtro, por ejemplo, un KF unscented, un filtro H-, un filtro de particulas, etc. Se corrigen
los arreglos de posicion y velocidad del GPS para el efecto palanca-brazo del cuerpo-vector entre las ubicaciones de
la IMU y la antena. Estas correcciones de palanca-brazo se realizan, de manera estandar, antes de pasar los arreglos
al filtro. La computadora utiliza la sefial 1PPS del receptor de GPS, junto con el mensaje de tiempo del receptor, para
adaptar su propio reloj a la hora del GPS e identificar los tiempos de los arreglos. La computadora también envia
sefales de sincronizacién a la IMU, para garantizar la llegada oportuna de la salida de IMU. Las salidas del filtro se
utilizan para corregir (restablecer) tanto las entradas de IN como las salidas de IN. Todas las salidas de navegacion
(solucién de PVOAQ completa corregida por filtro de navegacion) se envian como 'ayuda’ al receptor de GPS, para
facilitar el rastreo y la readquisicion de satélites.

Principales elementos de la invencion

La invencion (Figura 2) incluye las siguientes actividades de computacion e intercomunicacion, que estan
completamente definidas en este documento (excepto las dos primeras, las interfaces de hardware y los céalculos de
navegacion inercial, que se realizan como en el INS 'estandar' de referencia):

e La computadora de navegacion (NC) interconecta todas las IMU de la misma manera que la NC de referencia
interconecta su IMU, y todos los receptores de GPS de la misma manera que la NC de referencia interconecta su
receptor de GPS;

¢ La NC ejecuta (en paralelo) esquemas de navegacion inercial (IN) estandar M, uno por cada IMU;

¢ La NC calcula la media de todas las IN, obteniendo asi una solucién de IN fusionada para la ubicacion media de
las IMU;

¢ La NC calcula la media de todas las soluciones de GPS, obteniendo asi una solucion de GPS fusionada para la
ubicacién media de las antenas de GPS;
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* La NC alimenta las soluciones de IN fusionadas y de GPS fusionadas (después de corregir la solucion de GPS
fusionada para la palanca-brazo entre las ubicaciones de 'IMU media' y 'antena media’) a un filtro de navegacion
‘estandar' (IMU anica/GPS unico) (solo reajustado debido a los errores de 'sensores medios' mas pequenos); y

* La NC ejecuta un modulo de correccion de IMU/IN/GPS individual que, en funcién de la fisica del cuerpo rigido,
calcula

o una correccion {A,Q} para cada IMU,
o unacorreccion {P,V,0} para cada IN, y
o un mensaje de ayuda {P,V,0,A,Q} para cada receptor de GPS,

individual de caracter adecuado y aplica estas correcciones/ayudas individuales a todas las IMU, las IN y los receptores
de GPS.

Fusién de GPS

Con referencia a la Figura 3, la ubicacién media de las antenas de GPS (ubicacion de 'IMU media' o 'centro de IMU'")
en los ejes del cuerpo es

- N 27, 1 rA (1)
Fusion de arreglo de posicién
E By
La verdadera posicién ECEF del i.° receptor de GPS es PCG(t>+CB( )rAu donde PUG es la posicion CG del

cuerpo en ECEF. Por lo tanto, un modelo simple del i.° arreglo de posicién del receptor en ECEF en el momento ¢, que

E
se indica como PGPS:‘ (t>’ es
Plps,(t) = Pég(t) + CE(t) ra, + v (1) (2)

E

donde V7 es el error de arreglo de posicion en ECEF del i.° receptor, que aqui se supone que es un ruido gaussiano
blanco de media cero con covarianza Rri(f). Se supone que todos los receptores tienen las mismas estadisticas de
error de posicién: Rei(f) = Re(t)Vi

El arreglo de posicion de GPS de caracter fusionado se obtiene sumando la ecuacion (2) sobre los arreglos disponibles
i=1,...,Ny dividiendo por N:

ngs - % Zivﬂ ngsi (t) =
Pla(t) + CE(t) y Xhira, + y DL vE () = (3)
Pa(t) + CE(t)Ta+VE(t)
vE . Ly , . . R (t) = LR (t).
donde VP es el ruido de posicién de 'GPS medio', cuya covarianza es {tp P Por lo tanto, para receptores

iguales, la media de los arreglos de posicién de ECEF de los receptores representa un arreglo de posicion de ECEF

(fusionado) PGPS de la ubicacién media del cuerpo de las antenas de GPS (rA) PGPS tiene una covarianza de
error Nveces menor que la de un receptor Unico. Este ultimo hecho afecta el ajuste del filtro de navegacion propuesto.

p-l N p -1 PE,o = RpYN (Rp~'PErq) PE
Si los receptores son diferentes, se deberia usar Rp =31 Rp, y  GPS P im(fp, GPSZ'); Ptps

entonces representa una 'ubicacion de antena' ponderada por covarianza. Los errores de sesgo de arreglo de posnmon
por ejemplo, los errores ionosféricos (residuales), son comunes a todos los receptores y, por lo tanto, cambian PGPS

Fusion de arreglo de velocidad

E
El i.° arreglo de velocidad del receptor de GPS en ECEF en el momento t, que se indica como VGPSZ- (t)’ es
Véps () = Vig(t) + CEt) (Qp x 1) +VE(D) @

= VE(t) + CE(t) [QEpx]ra, + V(1)
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E E
donde VOG es la velocidad CG del cuerpo en ECEFy YV, es el error de arreglo de velocidad (ruido) en ECEF del i.°
receptor, que se supone que es " N0, RVz'). Todos los receptores tienen las mismas estadisticas de errores de
velocidad: Rvi(f) = Rv(f) Vi. Debe tenerse en cuenta que QFp = Qs — Qp, donde Qe es la velocidad de rotacion

B B
de la Tierra (constante), QIE esQieenB,y Qi (la velocidad angular inercial del cuerpo, en B) se mide (con errores)
por los giroscopios de velocidad en las IMU. La matriz [Qx] es la forma simétrica sesgada (también conocida como
producto cruzado) del producto cruzado del vector Q = [Qx Qv Q~]”, y que se define como

[ 0 —Q7 Qy -|
QZ 0 —QX
{ -y Qx 0 J

Qx] £ (5)

El arreglo de velocidad del GPS de caracter fusionado se obtiene sumando la ecuacion (4) sobre = 1,...,Ny dividiendo
por N:

Véps = % 2it1 Véps, (t) =

VgG(t) + CE(t) Qpp % (% ZZN:I ra) + % Zi\; VK]Z (t)

= Via(t) + C5(t) Qfp X Ta+ Vi(t)

= Via(t) + CE(t) [QEpx]Ta + Vi (?)

donde ‘75 es el ruido de velocidad de 'GPS medio', de covarianza Rv(t) - %Rv(t)' Por lo tanto, la media de los

arreglos de velocidad de ECEF de los receptores (iguales) representa un arreglo de velocidad de ECEF (fusionado)

B _
VGPS para la ubicacién media del cuerpo de las antenas rA, y este arreglo de velocidad tiene una covarianza de
error N veces menor que la de un receptor Unico (esto afecta el ajuste del filtro de navegacion). Si los receptores son

-1 _ N -1 XJE P N —Ix7E
diferentes, se deberia usar RV - Zizl R% y VGPS = Ry Ziil(RVi VGPSi),
Fusion de IN

Antes de analizar la fusién de IN, debe tenerse en cuenta que cada esquema de IN es idéntico al esquema de IN del
INS de referencia, pero se inicializa individualmente, con su propia posicién y velocidad mejor conocida inicialmente,
que pueden ser significativas para cuerpos grandes e inicializaciones sin reposo. Si el cuerpo es 'pequefio’ e
inicialmente en reposo, puede ser practicamente aceptable inicializar todas las IN con la misma posicién (y velocidad
cero). La inicializacién de actitud es la misma para todas las IN.

La salida {A6, Au} de cada IMU se enruta (después de correcciones {A,Q} individuales, como en el INS de referencia;
el calculo de las correcciones se describirda mas adelante) a un esquema de IN estandar dedicado. La salida {P,V,0 }
de cada IN se enruta (después de correcciones {P, V,0} individuales, como en el INS de referencia) al médulo de fusion
de IN; este ultimo también recibe {A6, Au} con correcciones. Ver la Figura 2.

Debe tenerse en cuenta que, aunque los errores individuales de cada IN se abordaran en esta subseccion, y aunque
cada IN obviamente 'tiene' una matriz de covarianza de error, no funcionan filtros 'locales' en el método de navegacion
de esta invencion. Los errores de IN se discuten aqui solo para mostrar como se deben usar los parametros de ruido
de salida de las IMU (que conducen a errores de {P,V,0} de IN) como parametros de ruido de procesos en el reajuste
del filtro de navegacion (Unico, estandar).

Fusion de salida de posicion de IN
La fusion de salida de posicion de IN es similar a la fusion de arreglo de posicion de GPS descrita anteriormente.

PE. E
Mediante = N , se indica la j.2 salida de posicion de IN en ECEF y, mediante ePfNa, se indica su error. Entonces,

Piy, (t) = Péa(t) + Cy(t) rr, + eppy, (1): (7)

La salida de posicion de IN fusionada P?N se obtiene sumando la ecuacion (7) sobre las M IN y dividiendo por M:
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P]IEN - % Zj]vil PIENj (t) =
Plo(t) + C5(t) 37 23t =1 T 3 Z 1ePIN (t) (8)
=Pla(t) + CE(t) T +epn(t)

A

cE pDE
e E P .. . s
donde “FIN VI i=1€PIN; es el error de posicién de 'IN media'. Asi, * IN representa una solucién de posicion

de ECEF (fusionada) para la ubicacion media del cuerpo de las IMU (r[), y su covarianza de error (sin nombre) es
aproximadamente M veces menor que la de una sola IN. Ver la referencia [10] para una discusién detallada.

Fusion de salida de velocidad de IN

De manera similar,

V}ENJ- (t) = VEa(t) + C5(t) [QEp x| rr, + ej\E/INj (t) (9)
Vin =11 Zj]vil ej\E/INj (t) =
Véa(t)+C5 (1) QEpx (7 Zj]vil rr) + 7 ij\/il e€IN] (t) (10)

= VgG@) + CE(t) [QEpx|Tr + 8¢ x(t)

B 8 LM o . ., VE - .
Aqui “VIN M ~j=1>VIN; es el error de velocidad de 'IN media'y Y IN representa una solucién de velocidad de

ECEF (fusionada) para T La covarianza de error de velocidad de IN fusionada es aproximadamente M veces menor
que la de una sola IN.

Fusion de salida de actitud de IN
B
La OLLLN(QL” 0’¢) verdadera se aplica en todo el cuerpo, sin embargo, cada IN produce una CLIN calculada

ligeramente diferente. Para la 2 IN, j = 1,...,M, se mantiene la siguiente relacion entre las salidas de actitud de IN {yj,
6;, @}, sus errores de actitud {WF, WP, WY y los verdaderos angulos de Euler {y,8,¢} (ver la Figura 4):

OII?LLN(w 9 ¢)) -

-
OLIN (wjﬂ 0]’ ¢j) OLLLN(\DR \IJP \DY )
LIN Lin B oP oY
C CLLLN - CLLLN(\I/ \II \II ) (11)

. ., . . . , - Ly
Al aproximar la formulacién completa de DCM de angulos de Euler bien conocida a angulos diminutos, la Criin
puede expresarse usando [WA WP WYT (cada uno normalmente de unos pocos miliradianes) como

T2
Criin = ‘ Y1 PR . (12)
v e |
La definicion (5) y esta Ultima aproximacion conducen al resultado bien conocido
Criin =1 —[¥x]. (13)
Por lo tanto, la ecuaciéon (11) puede aproximarse bien como

(¢J’017@J>OLLLN(¢ 0,0) =1 —[¥;x]. (14)
Sumando j y dividiendo por M:

IN
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Lin.
LM O™ (4,85, 0;) CPin (9,6, 0) =
37 (1 = [Ox]) = 1 — 57 70, (W] =

-5 %)% =

CE™ Oy = 1 —[¥x]. (15)

_ I _
Lin A 1 <M INy A 1M
3 2i-10p

B es la media de las salidas de DCM de todas las INy ~ M ~J=1 \Ifj es el error de actitud

Lin
medio de las IN (vector de angulos pequefios). Por lo tanto, la salida de actitud fusionada de las IN, OB » tiene una
covarianza de error aproximadamente M veces menor que la de una sola IN. Se requiere una orto-normalizacién

, . L Clan
estandar (ver la referencia [15] seccién 7.1.1.3) en ~'B .

Fusién de velocidad angular de IN

QB

IB de caracter verdadero se aplica en todo el cuerpo, sin embargo, cada IMU produce Qjo A6;que se miden
ligeramente diferentes. EI modelo de medicion es

Q;(t) = Qfp(t) + e, (1). (16)
La salida de velocidad angular de IN fusionada es el promedio de todas las Qjs:
Qv = 3 200 Q,(t) =

M <] J (17)
QF(t) + 77 21 earn, (t) = QF(8) + Sarn ().

€ . S .
SUN o5 el error de velocidad angular de 'IN media’; tiene una covarianza M veces menor que la de una sola IN.

Fusion de aceleracion de IN

Un hecho fisico fundamental sobre los cuerpos rigidos (ver, por ejemplo, la referencia [20]) es que la aceleracién lineal

B
inercial expresada en el marco del cuerpo de un punto arbitrario fijo D en el cuerpo, a1D> definido por el vector de
posicion fijo ro = [x,y,2]” en el marco B, donde el origen O de Bes el CG del cuerpo, esta relacionada con la aceleracion
QB

. . . B . . . . . . .
lineal inercial del CG, &7 a través de la velocidad angular inercial del cuerpo °“IBy la aceleracién angular inercial

B .
del cuerpo QIB'
B _ B B B B
ajp = an +QpxQpxrp+ Q5 xrp

(18)
= ap + ([ X][QFx] + [, x]) rp.

Los acelerémetros miden la aceleracién inercial detectada (sa), no la aceleracion inercial verdadera (a); estos dos
tipos de aceleracion estan relacionados por (ver la referencia [15], seccion 4.3)

sa:a—g (19)

m

donde G es la fuerza gravitacional que actia sobre la masa total del cuerpo m. Restando G /m de ambos lados de la

B B
ecuacion (18), es evidente que la ecuacion (18) también es vélida para las aceleraciones detectadas Sarp y 5810-

Por las observaciones anteriores, el modelo de medicién de la aceleracién detectada de la j.2 IMU (o IN) es

sa; = (safy); + €aln, =

(20)
sajp + ([ ¥][Q x| + [QFpx]) tr; + esarw,
QB ap . y .
donde "*IB y "“IB se aplican en todo el cuerpo. Por lo tanto, cuando la ecuacién (20) se promedia sobre las M IMU
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. oo - . sa - r
se obtiene el siguiente resultado para la aceleracién fusionada IN validaen !:
- 1 —M
SAIN = 77 2158 =

(21)

sapy + ([Qpx][ Q%] + [Q?BX]) Fr+ €arn

1M
€ ==>.,€e Iy . .
donde “salN — A ijl salN; eg el error de aceleracién detectado de 'IN media', y su covarianza es Mveces menor

e . . - . . .
que la de salN; , el error de aceleracion detectado de IN;. En la practica, la velocidad y actitud de salida de las IMU
(para navegacion) se incrementan, y se mantienen resultados similares a los de las ecuaciones. (21) y (17).

Ajuste y funcionamiento del filtro de navegacion

La discusion sobre la fusion de IN anterior lleva a las siguientes conclusiones con respecto al ajuste del filtro
(determinacion de las matrices PO, Qy R, usadas en el filtro) en el esquema propuesto:

* PO: Los términos {P,V,0} deben reflejar la precisién de inicializacion de navegacion (fusionada). Cada IN se
inicializa individualmente, pero todas las inicializaciones de posicién derivan practicamente de una posicién dada, con
correcciones de palanca para las IMU, y todas las inicializaciones de actitud son iguales a una actitud dada. (Si el
cuerpo no esta en reposo, habra Q x r 'correcciones' de velocidad individuales agregadas a una velocidad dada). Por
lo tanto, los términos P,V,© de la 'PO0 fusionada' deben ser iguales a los del INS de referencia. Los términos {A,Q}, sin

1
embargo, deberian ser M de los parametros respectivos de una IMU Unica.

* Q: Dado que para todos los términos de IN se encontr6 que su covarianza de error es aproximadamente M veces
menor que la de la IN de referencia, y dado que Qrepresenta las covarianzas de los procesos aleatorios que conducen
1

a la covarianza de error de la IN, la 'Q fusionada' deberia ser M de la Q de referencia.

1
 R:La'Rfusionada’ deberia ser N de la R de referencia.

La IN fusionada representa r y el GPS fusionado representa rA’. Por lo tanto, los datos del GPS deben, antes de
ingresarse en el filtro de navegacion, someterse a correcciones de palanca de velocidad y posicion estandar utilizando

14 (en lugar de la palanca de la IMU uUnica a la antena de GPS Unica, utilizada en el INS de referencia).

Tanto el estado de filtro a posteriori (después de la actualizacion de GPS) como la salida de navegacion de estado

completo solamente se aplican al punto del cuerpo definido por tr (excepto la actitud, que se aplica en todo el cuerpo).
Como todos los sensores estan ubicados en otra parte, el célculo de correcciones de IMU/IN individuales y la ayuda
de GPS individual requiere atencion especial (ver mas abajo).

No se describiran aqui detalles sobre el célculo estandar del restablecimiento de {P,V,0} en el filiro de navegacion.
Debe tenerse en cuenta que en el presente método (de manera similar al esquema de navegacion de referencia),
después de cada actualizacion de GPS, los integradores para las 'correcciones de {A,Q} fusionadas' se incrementan
y luego se deducen de las {A,Q} fusionadas a priori actuales, que son sumas de las {A,Q} corregidas individuales
actuales, para obtener {A,Q} 'con correccion de filtro fusionadas' (a posteriori).

Calculo de correcciones de IMU/IN individuales

El médulo de navegacion inercial (IN) dentro de un INS estdndar se asocia tradicionalmente con dos tipos de
‘correcciones', ambas realizadas a la frecuencia de arreglo del GPS, que es la tasa de actualizacién del filiro (y a
menudo también |a tasa de propagacion del filtro), y ambas se realizan después de cada actualizacion de filtro.

Debe tenerse en cuenta que la salida {A6, Au} de la IMU se corrige siempre antes de suministrarse a la IN; la correccion
se aplica a la tasa de célculo de IN (= tasa de salida de IMU). Los términos de correccion {A8, Au} son integrales de
los estados de filtro con respecto a {A,Q} (Figura 1). El estado del filiro generalmente 'existe’ solo en las actualizaciones
del filtro: el estado se calcula en la etapa de actualizacion del filtro, se usa para las correcciones de IN y se restablece
inmediatamente a cero ya que las correcciones de IN portan toda la informacién del estado del filtro.

Entonces, en un INS estandar, después de cada actualizacion de filtro:

* La salida de la IN {P,V,0} es 'restablecida’, es decir, anulada, por la salida {P,V,©} de estado completo
correspondiente de todo el INS (que, en ese instante, ya incorpora de manera optima la informacion de actualizacién
de GPS).

* Los términos de correccién de la tasa de IMU {A6, Au} mencionada anteriormente estan integrados, es decir

9
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incrementados por las partes {A,Q} del estado de filtro a posteriori.

En el presente método, todos los elementos anteriores son realizados individualmente para cada IN. Ver la Figura 2 y
la siguiente descripcion.

Restablecimiento de salida de IN individual

e P: Dado que la salida de posicion de estado completo con actualizacion del filtro del esquema de navegacién

B —
(Prj) se aplica en T'7, y las IMU se encuentran en ry, la 'posicion de restablecimiento para la j.2 IMU es

Pfjsfj) = PI.EI + ég I'Hj (22)

NE
donde OB es la salida de DCM con actualizacion del filtro del sistema de navegacion y (+) indica datos (individuales)
después del restablecimiento.

e V.

Vi = VI CR O, (23)

E
donde Vrr y 0 son las salidas de estado completo con actualizacién del filiro de velocidad y tasa del sistema de
navegacion.

¢« 0O:

Lin,
IN;

ceit ey, (24)

Correccion de salida de IMU individual

La correccion de A6 se basa en el hecho de que Q es la velocidad angular actual mas conocida en todos los puntos
del cuerpo, por lo tanto, deseamos alcanzar

o =Q, v (25)

manipulando los términos de correccion A6 (o Q) individuales. Hay dos formas de lograr esto: definir directamente la
correccion de Q individual 'completa’ a posterior como la diferencia entre la medicion de tasa sin procesar individual

actual y Q prescindiendo asi de los integradores con respecto a las tasas (mas precisamente, la estimacion del error
en la tasa); o mantener los integradores de la tasa y definir el incremento de la estimacion individual de error de tasa

como la diferencia entre la tasa corregida local a prioriy Q (esta es la opcion aplicada en el ejemplo). Debe tenerse
en cuenta que ambas forman difieren de la practica estandar (para una IMU Unica) de incrementar los integradores
con los estados de actualizacion de filtro apropiados, y ambas conducen a estimaciones de error de IMU 'mas ruidosas'
(aunque individuales).

Las correcciones de Au (o A) individuales son mas complicadas, ya que de acuerdo con la ecuacion (18) el calculo de
la aceleracion lineal en un punto del cuerpo dado, dada la aceleracion lineal del CG, requiere conocer el aceleracion
QB QB

angular *“1B» que no se mide ni se calcula en los INS. Hasta aqui, era suficiente saber que *“I/B es igual para todo el

cuerpo.
08
Uno puede tratar de estimar de alguna manera ° 1B’ por ejemplo mediante un filiro basado en Q. Este enfoque incurre

en un retraso de tiempo perjudicial. En cambio, el presente método aplica una nueva versién de una técnica conocida
(ver, por ejemplo, las referencias [22], [23]), que ahora se presentara.

B .
Primero, se reescribe la ecuacion (18) cambiando lados para ary y a0:
afp = app — ([Qpx][QFx] + [QFx]) rp.

B B
Dado que esto Ultimo es valido para cualquier rp, tenemos para 'l y Tz
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(@Ps)1 — ([P x|[QFx] + [QFx]) rf =
(arp)2 — ([Q7px][Q7x] + [Q?BX]) r?,

por lo que

(a1 - 32)1 ([QIBX”QIBX] [QIBX]) (ry r- IJQB) = 0. (26)

Examinando la ecuacion (26) en nuestro contexto, se conocen todas las ubicaciones de las IMU y las IMU miden las
aceleraciones y velocidades angulares. Asi, la (26) aplicada a cualquiera de las dos IMU es un conjunto de tres
B
ecuaciones lineales a partir de las cuales se puede extraer la aceleracién angular de 3 vectores QIB, de la siguiente

manera: (26) =

[QIB x](rf —ry)=(a; — — Qx| x]|(x] — 1))

Debe tenerse en cuenta que el RHS anterior es completamente conocido. El LHS se puede simplificar teniendo en
cuenta que para cualquiera de los dos vectores v1,v2

Vi X vy = [ViX]|vy = —vy X v = —[vyX]vy
Por lo tanto,
Q7] (e —15) = )| QO —
(e = e x] Q7= Q7 X][QF X (] — ) — (a1 — a2) . (27)

B
Ahora, la ecuacion (27) en forma abreviada es Cuaftrp = Day (el significado de C(1,2)y Di1,2) es obvio), reconocido
que se reconoce como la forma familiar Cx = D donde el vector x es el desconocido y la matriz C y el vector D son
dados.

Para aplicar realmente la ecuacion (27), se usan dos ubicaciones de IMU cualesquiera riy r, donde k, /€ {1,...,M}; se

say, . sag; Qs

remplaza ai y az por las aceleraciones detectadas (medidas) aceleraciones y y se remplaza " “IB por la

estimacion de tasa del cuerpo actual mas conocida Q:
(rr, — rr)x] QU = [QXQx](rs, — r;) — (sa, — say). (28)

say, . 0 . , L L 9B ;
Dado que k y say e incluso Q contienen sesgos y ruidos, la solucién de la ecuacion (28) para Qs es erronea
hasta cierto punto. Para minimizar este error, se propone recopllar los datos disponibles de fodas las IMU y obtener

una solucion de minimos cuadrados de varianza minima para Q’IB’ de la siguiente manera.

La ecuacion (28) puede escribirse con dos IMU cualesquiera. Se aplica la ec. (28) a todos los pares de IMU posibles,
se concatenan las ecuaciones resultantes g = M (M-1)/2 en una ecuacion sobredeterminada y se resuelve mediante

Con¥% = Dy, o O QIB =Dy,

un procedimiento de minimos cuadrados. Detalles: (28) abreviada como donde

p € {1,..,q} es un parde IMU. La ecuacién concatenada es entonces

Cl Dl
éQIBB = D, 03q><3 — ; D3q><1 - . (29>

L i ini i Q= (CTC)'C7D.

a solucién de minimos cuadrados de la ecuacién (29) es Debe tenerse en cuenta que la
inversién de la matriz solo implica una matriz de 3 x 3. Dado que existe una manera analitica simple de forma cerrada
para invertir una matriz de 3 x 3, la inversién de la matriz y la soluciéon completa de minimos cuadrados no son de
computacion intensiva.
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Para finalizar, ahora que se conoce la aceleracion angular del cuerpo, es posible calcular la correcciéon A de salida de
IMU individual. Dado que la ecuacién (28) se aplica a dos puntos del cuerpo cualesquiera, se elige el punto /para que

. . . sa;:
sea la 'IMU media', se elige el punto k para que sea la j.2 IMU, y se resuelve para~ 7

~
~ ~

sa; = [Qx}[Qx](rIj — T+ sar — [(I‘Ij —T)x] Q

~

= [Qx][x|(rrr,) + sar — [(rrr,) %] © (30)

— sar+ (€] [€0x] + [x]) 111,

Aqui, 58T eg |a aceleracion detectada con correccion de filtro de caracter fusionado (a posteriori) en 7 (ver el Gltimo
parrafo en la subseccién "AJUSTE Y FUNCIONAMIENTO DEL FILTRO DE NAVEGACION" anterior).

Las correcciones de aceleracion individuales ahora se pueden calcular de dos maneras (ver las dos formas de
correccion de tasa de caracter individual en el parrafo siguiente a la ecuacion (25)): con o sin integradores.

Un incremento de A de estimacién de error individual aplicable a la IMU en r; se puede definir como la diferencia entre
la aceleracion corregida local a prioriy la saj'completa’ a posteriori de la ecuacién (30). Cada integral A individual se
avanza, después de una actualizacion de GPS, mediante su incremento de A individual aplicable. Este es el enfoque
aplicado en el ejemplo mas adelante. Alternativamente, se define la correccion de A individual 'completa' a posteriori
como la diferencia entre la medicion de aceleracion sin procesar individual actual (= salida de IMU) y saj, y se prescinde
de los integradores con respecto a la estimacién de errores de aceleracién.

Ambas maneras difieren en dos aspectos de la practica estandar (para una IMU Unica): debido a los términos de
correccion de palanca-brazo de velocidad/aceleracion angular, y debido al uso de la aceleracién a posteriori local 'mas
conocida' (saj) para definir los incrementos locales (para los integradores), en lugar de utilizar estados de actualizacién
de filtro. Las estimaciones de error A resultantes son 'mas ruidosas' que las habituales para una IMU unica, sin
embargo, son verdaderamente individuales.

Célculo de ayuda de GPS individual

Los elementos de ayuda individuales {P,V,0,Q} para los receptores de GPS, que pueden enviarse a una tasa de IN,
se calculan de manera similar a las ecuaciones (22)-(25) excepto con riai en lugar de ry. Los elementos individuales
de ayuda A se calculan mediante (ver la ecuacion (30))

sa; = say + ([Qx][Qx] + [Qx])r1a.. (31)
Durante la interrupcion del GPS

Cuando las sefiales de GPS no estan disponibles, después de haber estado disponible durante un tiempo durante la
navegacion, el sistema continda navegando como cualquier INS estandar, es decir, con navegacion puramente inercial
utilizando las correcciones de IMU mas recientes (y 'congeladas'). De hecho, cada IN dentro del sistema hace eso
individualmente, y la fusion de IN continta independientemente del estado del GPS.

Con datos de GPS, el rendimiento de navegacién con respecto a la ubicaciéon de 'lMU media’ (o 'centro de IMU") tr
es mucho mejor que el del INS de referencia (con respecto a su ubicacion de IMU unica). De hecho, es hasta

aproximadamente Vv MN veces mejor debido solamente a la reduccién de ruidos; y las correcciones de sensores
individuales mejoran eso significativamente. Durante la interrupcion del GPS, la navegacién es mejor que la del INS
de referencia tanto porque los errores de las IMU residuales son mas pequefios como porque las 'condiciones iniciales’
de la navegacién puramente inercial son méas precisas.

Sin embargo, la invencién tiene una caracteristica util adicional que es aplicable durante las interrupciones del GPS:
aunque la precision de la navegacion se deteriora inevitablemente durante la interrupcion, la solucién de navegacion
fusionada siempre es significativamente mejor que la de cualquier IN individual dentro del sistema. Asi, se puede
seqguir realizando un restablecimiento de salida de IN individual (ver las ecuagiones (22) - (24)), para datos de
navegacion {P,V,0} mejorados con respecto a todo caso de ry. (PIEI’ Vfb Og y Q en tal caso son solo las variables
respectivas fusionadas, sin actualizaciones de filtro). Esto puede ser practicamente importante, por ejemplo, cuando
un sensor dptico estd ubicado cerca de una IMU. No hace falta decir que los restablecimientos de salidas de IN

individuales durante la interrupcién del GPS no mejoran la navegacion del conjunto con respecto a I

HH > E H iail ' U
Debe tenerse en cuenta que ry; multiplica Cg, que no tiene una precision perfecta, de forma tal que un ri;'muy grande
no es aconsejable (incluso con datos de GPS).
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Ejemplo de simulacién

El ejemplo de simulacion numérica que se describe a continuacién demuestra las caracteristicas principales de la
invencion, con varias IMU y un solo receptor de GPS, y compara el rendimiento de la invencion con el rendimiento de
un esquema de navegacion (casi) idéntico (con el mismo hardware), aunque carece de las correcciones de IMU
individuales.

La razén principal para usar un receptor de GPS en el ejemplo, en lugar de varios receptores, es el deseo de resaltar
la contribucion de las correcciones de IMU individuales. El enfoque con el que se compara la invencion se aplica (como
la invencién) a la navegacién inercial completa para cada IMU, incluidas las inicializaciones individuales y los
restablecimientos de filtro de PVO individuales. Es decir, el enfoque comparado es significativamente mas complicado
que el enfoque basico de multiples IMU, que consiste en promediar las salidas de las IMU y ejecutar una sola IN. El
enfoque comparado difiere de la invencion solo en que aplica las mismas correcciones de tasa y aceleracion del filtro
de navegacioén para todas las IMU (en lugar de las correcciones individuales para cada IMU, en la invencién).

La configuracién de hardware (simulada) utilizada en todas las simulaciones de navegacion incluye cinco IMU de bajo
grado ADIS16448, fabricadas por ANALOG DEVICES. Cuatro de estas IMU se 'colocan’ en los cuatro vértices de un
tetraedro cuya longitud del borde es de 0.2 metros; una IMU se 'coloca’ en el centro del tetraedro. Ver la referencia
[23] para una discusion de los efectos del arreglo de IMU. La simulacion incluye el modelado de ubicaciones y
desalineaciones de IMU individuales, y de errores de sesgo/factor de escala/paseo aleatorio individuales (segun la
especificacion ADIS16448) para cada uno de los 30 sensores (una IMU incluye una triada de acelerémetros y una
triada de giroscopios de velocidad). Una segunda configuracion de hardware evaluada fue una version contraida de
la primera, con todas las IMU ubicadas conjuntamente. Para ser justos, se utilizaron las mismas secuencias aleatorias
en las ejecuciones de simulacion con el enfoque comparado.

Se us6 una trayectoria de 3 minutos de un cohete, que incluye la fase de impulso (aproximadamente 20 segundos) y
una parte de la fase balistica. La recepcién de GPS esta disponible durante los primeros 2 minutos. Debe tenerse en
cuenta que la precision de la actitud de la navegacion en una trayectoria balistica a gran altitud es generalmente pobre.

La Figura 5 presenta errores de posicién, velocidad y actitud en una ejecucion de simulacion unica para los dos
esquemas de navegacion comparados, y para dos configuraciones de hardware (HW): tetraedro+centro e IMU de
ubicacion conjunta. En los primeros 120 segundos, el GPS domina la precisién de navegacion y las cuatro ejecuciones
presentan un rendimiento practicamente idéntico. Durante la interrupcién del GPS (de 120 a 180 segundos; ver la
Figura 6), es evidente una clara ventaja de la invencion, con aproximadamente la mitad de los errores del enfoque
comparado (con una pequefa ventaja para la configuracién de ubicacion no conjunta, pero no en actitud). Por lo tanto,
en este ejemplo, las correcciones de IMU individuales son equivalentes a usar (en el enfoque comparado) alrededor
de cuatro veces la cantidad de IMU (20 IMU). Dado que el enfoque comparado es significativamente més avanzado
que el simple promedio de IMU, la ventaja de la invencion sobre el promedio de IMU es aun mayor.

La razén de este éxito se puede ver en la Figura 7, que aborda una de las IMU descentradas en las ejecuciones de
simulacion realizadas para la Figura 5, y presenta para cada uno de los seis sensores de esta IMU el error cierto total
(excluyendo el paseo aleatorio, para mayor claridad) y las estimaciones de error realizadas por los dos métodos
comparados (nota: después t = 120 las estimaciones estan 'congeladas'). Las variables presentadas son los
incrementos de velocidad y angulo; los graficos pertenecientes a los incrementos de velocidad X y Z se amplian.
Aunque el invento no proporciona estimaciones de error sin fisuras, sigue funcionando mucho mejor que el enfoque
comparado, que aplica las mismas correcciones de filtro para fodas las IMU. Deben tenerse en cuenta las estimaciones
claramente mejores con respecto al acelerbmetro Y y los giroscopios de velocidad X y Z. La estimacion del
acelerometro Z también es significativamente mejor. La estimacién del acelerometro X captura la verdadera dindmica
del error, mientras que el enfoque comparado pasa completamente por alto este ultimo.

La invencion y el enfoque comparado también se han comparado estadisticamente mediante ejecuciones de
simulacion de Montecarlo. Las precisiones de navegacion de posicion horizontal resultantes, en términos de CEP y
R95, se presentan en la Figura 8, que amplia el periodo de interrupcion del GPS. En esta simulacion de MC, la
invencion es dos veces mas precisa que el enfoque comparado, tanto con respecto a CEP como a R95.

La Figura 9 muestra las respectivas mediciones de precision de actitud tridimensionales del 50 % y 95 % y también
amplia el periodo de interrupcion del GPS. La precision de la actitud mostrada es pobre debido a la condicién de vuelo
a gran altitud de caracter balistico. Con respecto a la precision de la actitud, las medidas del 50 % de la invencion y
los enfoques comparados son bastante similares; sin embargo, la medida de precision de la actitud del 95% de la
invencion es mucho mejor (2.7 veces mejor en t= 180 segundos) que la del enfoque comparado. Esto significa que la
distribucion de errores de actitud del presente método es mucho mas estrecha que la del método comparado. Debe
tenerse en cuenta nuevamente que el enfoque comparado requeriria aproximadamente 20 IMU (en lugar de 5 IMU)
para lograr la precisién de posicién de la invencion, y que el promedio de IMU (el enfoque basico para la navegacion
multi-IMU) requeriria aun mas IMU.

Obviamente, uno puede ejecutar un esquema de navegacion inercial y un filtro de navegacién individual por cada IMU,
y fusionar sus salidas (ver las referencias [10], [2]-[6]) para lograr un rendimiento similar al de la invencién, quizas
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incluso mejor. Sin embargo, la complejidad del cédigo en tiempo real asociada, la extension de la desviacién con
respecto a un cédigo en tiempo real de IMU unica/GPS unico existente y la carga computacional resultante serian
todas mucho mayores que con la presente invencion.
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REIVINDICACIONES
1. Un método de navegacion inercial asistido por GPS que comprende:

proporcionar multiples sensores que incluyen multiples unidades de medicion de inercia (IMU) y al menos un receptor
y antena del sistema de posicionamiento global (GPS), dichas IMU y al menos un receptor y una antena de GPS se
instalan fijamente en un cuerpo rigido, dicho al menos un receptor de GPS proporciona soluciones de posicion y
velocidad; y

proporcionar una computadora de navegacion con software de navegacion incorporado o una computadora, que no
esta dedicada a la navegacion, sin embargo, tiene las interfaces de hardware y el software de navegacién necesarios;

caracterizado por que la computadora esta configurada para realizar las siguientes actividades:
(a) interactuar con todas las IMU y todos los receptores de GPS;
(b) ejecutar, en paralelo, multiples esquemas de navegacion inercial estandar (IN), uno por cada IMU;

(c) calcular los valores medios de las soluciones de posicion, velocidad y actitud de todos los esquemas de IN,
obteniendo asi una solucién de IN fusionada para la ubicacién media de las IMU;

(d) calcular la media de todas las soluciones de GPS, obteniendo asi una solucién de GPS fusionada para la ubicacion
media de las antenas GPS;

(e) aplicar correcciones de palanca-brazo, con el vector desde la ubicacion media de las IMU a la ubicacién media de
las antenas de GPS;

(f) alimentar la solucién de IN fusionada y la solucion de GPS fusionada corregida de palanca-brazo a un unico filtro
de navegacion estandar de modo que dicho filiro de navegacion estandar no tenga més estados de filtro que un solo
GPS y un solo filtro de navegacion de IMU y se adapte a la Unica solucién de IN fusionada y una Unica solucion de
GPS fusionada, como si hubiera una IMU y un receptor de GPS;

(g) calcular una solucién de minimos cuadrados para la aceleracion angular del cuerpo rigido; y

(h) ejecutar un moédulo de correccién de IMU/IN/GPS que, en funcion de la fisica del cuerpo rigido y las salidas del
filtro de navegacion Unico, esta configurado para calcular:

(i) correcciones de velocidad angular y aceleracion lineal para cada IMU,
(ii) correcciones de posicion, velocidad y actitud para cada IN, y

(iii) mensajes de ayuda de posicion, velocidad, actitud, aceleracion lineal y velocidad angular para cada receptor de
GPS

individuales adecuados.
2. El método de la reivindicacion 1, que utiliza un esquema de navegacion inercial (IN) por cada IMU.

3. El método de la reivindicacién 1, en donde todas las correcciones y los mensajes de ayuda se realizan
individualmente para cada sensor y salida de IN.

4. El método de la reivindicacién 3, en donde todas las correcciones y los mensajes de ayuda se calculan mediante
algoritmos basados en la fisica del cuerpo rigido.

5. El método de la reivindicacion 1, en donde la aceleracion angular del cuerpo rigido se calcula utilizando un método
de minimos cuadrados que utiliza datos de todas las IMU.

6. El método de la reivindicacion 1 o la reivindicacion 2, en donde las correcciones de IMU individuales se calculan
como incrementos de las correcciones anteriores, y se integran matematicamente.

7. El método de una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 3, en donde las correcciones de IMU individuales se calculan
completamente de nuevo después de cada actualizacién del filiro de navegacién, sin integracion matematica.

8. El método de la reivindicacién 1, en donde el calculo de correcciones individuales de todos los sensores usa:
a. términos de correccién de palanca-brazo de velocidad angular y aceleracion angular, y

b. aceleraciones lineales con actualizacién de filtro y corregidas por palanca en las ubicaciones individuales de las
IMU, para definir incrementos de correccion de IMU locales o para definir correcciones de IMU locales completas.

9. El método de la reivindicacion 2, en donde, con fines de célculo, las IMU se emparejan en todos los pares de IMU
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posibles y el método de minimos cuadrados utiliza datos de aceleracion lineal y velocidad angular de todos dichos
pares de IMU.

10. El método de la reivindicacion 5, en donde el uso de datos de todas las IMU comprende ademas el uso de
ubicaciones respectivas de las IMU instaladas de forma fija en el cuerpo rigido.

11. Un sistema de navegacion inercial (INS) asistido por GPS que comprende mdltiples sensores que incluyen
multiples unidades de medicion de inercia (IMU) y una computadora con software de navegacion, y al menos un
receptor y una antena del sistema de posicionamiento global (GPS), todos instalados de forma fija en un cuerpo rigido,
dicho al menos un receptor de GPS proporciona soluciones de posicion y velocidad,

caracterizado por que la computadora esta configurada para:
(a) interconectar todas las IMU y todos los receptores de GPS;
(b) ejecutar, en paralelo, multiples esquemas de navegacion inercial estandar (IN), uno por cada IMU;

(c) calcular los valores medios de las soluciones de posicion, velocidad y actitud de todos los esquemas de IN,
obteniendo asi una solucién de IN fusionada para la ubicacién media de las IMU;

(d) calcular la media de todas las soluciones de GPS, obteniendo asi una solucién de GPS fusionada para la ubicacion
media de las antenas de GPS;

(e) aplicar correcciones de palanca-brazo, con el vector desde la ubicacion media de las IMU hasta la ubicacion media
de las antenas de GPS;

(f) alimentar la solucién de IN fusionada y la solucién de GPS fusionada corregida con palanca-brazo a un unico filtro
de navegacioén estandar, de modo que dicho filtro de navegacién estandar no tenga mas estados de filtro que un filtro
de navegacion de GPS unico e IMU Unica y se adapte a la solucién de una IMU fusionada Unica y de un GPS fusionada
Unica, como si hubiera una IMU y un receptor GPS;

(g) calcular una solucién de minimos cuadrados para la aceleracion angular del cuerpo rigido; y

(h) ejecutar un moédulo de correccién de IMU/IN/GPS que, en funcion de la fisica del cuerpo rigido y las salidas del
filtro de navegacion estandar unico, calcula:

(i) correcciones de velocidad angular y aceleracion lineal para cada IMU,
(ii) correcciones de posicion, velocidad y actitud para cada IN, y

(iii) mensajes de ayuda de posicion, velocidad, actitud, aceleracion lineal y velocidad angular para cada receptor de
GPS

individuales adecuados.
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Total (3-D) de errores de PV@, 5 IMU, unica ejecucion
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Figura 5: errores de I’V © | ejecucién tnica. 2 esquemas de NAV, 2 confizuraciones de HW
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Figura 7: Errores de IMU fuera del centro: verdaderos v estimados mediante ambos metodos
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Precision de posicion horizontal; CEP & R95
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Figura 8: Comparacion de CEP v R95 de caracter horizontal, Montecarlo
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Precision de actitud de 50 % y 95 % (3-D)
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