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ANOTACE

Cilem bakaléiské prace je popsat a vysvétlit princip fungovani Inercidlniho Referen¢niho
Systému (IRS) a jeho moznosti ve vyuziti v letecké navigaci. Bude nutné se zabyvat
porovnanim se systémem INS (Inercidlnim Navigacnim Systémem) a zhodnotit pfinosy
predevsim s dlirazem na analyzu pfesnosti ve srovnani se syst¢émem INS. Dale by tato prace
méla zhodnotit moznosti systému IRS v soucinnosti s jinymi naviga¢nimi systémy (napf.
GPS, GLONASS). Nakonec by prace méla vyhodnotit chybovost IRS v jednotlivych fazich

letu.

KLICOVA SLOVA

Inercialni referencni systém, letecka navigace, analyza pfesnosti
TITLE

Inertial Reference System (IRS) and its use in aircraft navigation

ANNOTATION

This bachelor thesis aims to describe the Inertial Reference System (IRS) principle and its
potential use in aircraft navigation. It is necessary to compare the IRS with INS (Inertial
Navigation System), emphasizing accuracy analysis between the IRS and INS. Furthermore,
this work should evaluate the capabilities of the IRS system in cooperation with other
navigation systems (e.g., GPS and GLONASS). Finally, the work should evaluate the error
rate of the IRS in individual flight phases.
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SEZNAM ZKRATEK A ZNACEK

NDB — Non-Directional Beacon

DME - Distance Measuring Equipment

VOR — VHF Omnidirectional Radio

INS — Inertial Navigation System

IRS — Inertial Reference System

ECI (frame) — Earth-Centered Inertial

ECEF (frame) — Earth-Centered — Earth-Fixed
NED (frame) — north, east, down

DCM - Direction Cosine Matrix

MEMS — Micro Electro Mechanical Systems
FOG — Fiber-Optic Gyroscope

RLG — Ring Laser Gyroscope

IMU/IRU - Inertial Measurement/Reference Unit
FMS — Flight Management System

ADC — Air Data Computer

GNSS — Global Navigation Satellite System
GPS — Global Positioning System

ADIRS — Air Data Inertial Reference System
ADM — Air Data Modules

CDU - Control Display Unit

EFIS — Electronic Flight Instrument System
AHRS — Attitude and Heading Reference System
TCAS — Traffic Collision Avoidance System
ARW — Angular Random Walk

TAS — True AirSpeed

UAYV — Unmanned Aerial Vehicle

RBA — Resonating Beam Accelerometer



UVOD
Letecky primysl se v souCasnosti stava stale vice komplexnim a pozadavky na ptesnost a

spolehlivost navigace stale rostou. Na fadu tak pfichazeji pokrocilé technologie, jako je

Inercialni Referenéni Systém (IRS), o kterém pojednava tato bakalatska prace.

IRS, néstupce Inercialniho Navigacniho Systému (INS), ptedstavuje dalezitou technologii v
letecké navigaci. Jeho dtilezitou tilohou je umoznit letadliim udrzet spravny kurz a orientaci
v prostoru i bez potieby jakychkoliv externich signalii z pozemnich stanic ¢i sateliti. Tato
bakaldiska prace se zaméfuje na popsani principu funkce inercidlni navigace, jak jsou
jednotlivé Casti systému feSeny, jakym faktorim musi systém celit a jak fesi jednotlivé
problémy, které ho postihuji. Jako dalsi bod zminuje princip funkce Air Data Inertial
Reference System (ADIRS) a také ostatni formy integrace IRS s jinymi systémy. Posledni
ulohou je porovnani piesnosti IRS a INS pro demonstraci, jak hodné se tyto systémy
v prib¢hu historie vyvinuly. Pro ucel této analyzy je vyuzito zjednoduSené simulovéani
Inercidlnich Referen¢nich Jednotek (IRU) pomoci vypocetniho programu Matlab, ktery
disponuje knihovnou vhodnou pro tuto praci. Prace také zminuje chovani piesnosti IRS

v jednotlivych fazich letu.

Cilem této prace je poskytnout komplexni pohled na inercidlni navigaci v letectvi.
Prosttednictvim kombinace teoretického vyzkumu a praktické aplikace se prace snazi
demonstrovat vyvoj této technologie, jak se zménily technické moznosti a jak tyto moZnosti
pomahaji ke zlepSeni piesnosti systému. Prace tak klade diraz na poukdzani, jaké chyby IRS

postihuji, jakym zptisobem jsou feSeny a porovnava je se svym piedchiidcem — INS.
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1 Teoreticka Cast

Navigace se v prub¢hu historie znacné vyvinula. Prvni piloti se orientovali podle toho, co
vidéli pti pohledu ven z letadla. Ridili se podle fek, silnic nebo jinych vyznamnych bodi na
povrchu. Tato varianta vSak fungovala za ptedpokladu, Ze pilotim nic nebrani ve vyhledu
jako napf. oblac¢nost. Tyto limitace byly prvnim krokem pro vznik soucasnych systému jako
napt. NDB (Non-Directional Beacon), DME (Distance Measuring Equipment) nebo Inercialni
Navigacni Systém (INS). A pravé o INS a o jeho nastupci IRS (Inercialnim Referen¢nim

Systému) se bude zabyvat tato prace. [36]

1.1 Dead reckoning
Inercidlni navigace je zaloZena na principu zvaném ,,dead reckoning®, ktery byl vyuzivan

namoiniky dlouho pted vznikem letecké dopravy. Tento princip se 1ze pfedstavit nasledovné:

Nachazime u nas doma a nékdo nds unese. Nemame moznost nic vidét ani slySet. Poté nas
vezme do auta a nékam nds poveze. Jediné, podle ¢eho se mlizeme snazit zjistit svou polohu,
je fakt, Ze citime, jak unosce s autem zatdci, brzdi nebo zrychluje. Po chvili Gnosce zastavi.
Vime, kde jsme? Zalezi na cCase, ktery jsme stravili v auté? Abychom mohli odpovédét,
musime znat dalezitou informaci — pocateéni bod. Ten zname, jelikoz nas unosce odvezl
znaSeho domu a my vime, kde se nd§ dim nachdzi a jak vypada jeho okoli. Diky tomu
muzeme 1 bez zraku a sluchu odhadnout za jak dlouho a do jaké strany unosce zabocil, kdy
zpomalil, zrychlil nebo zastavil. Takto funguje princip ,,dead reckoning“. Abychom k sobé
byli upiimni, ¢im déle nas unosce poveze, tim mensi pojem o tom, kde se nachazime, budeme
mit. Pravé zde hraje roli zavislost na ¢ase. Nedokdzeme odhadnout pfesné kazdou zatacku ani
¢as, kdy byla provedena. Pti delsi jizd¢ beze zmény sméru a rychlosti zacneme ztracet pojem
o Case. A ¢im déle nas Gnosce poveze, tim vic se nam tyto chyby budou akumulovat. I
inercialni navigace v letectvi vykazuje tuto akumulaci chyb. Tento problém vSak budeme fesit

az pozdéji.

V inercidlni navigaci v letectvi je tento princip provadén velmi technologicky vyspélou
formou ,,dead reckoningu®. Na zmény sméru, vySky i rychlosti jsou vyuzity senzory a pocitac,

ktery v redlném Case tyto informace pfepocitava na aktualni polohu letadla. [1, 37]
Pro funkei ,,dead reckoning* systému jsou dilezité nasledujici otazky:
1. Vici ¢emu je uréena poloha? — je potieba vztazna soustava

2. V jakém mist¢€ a s jakou orientaci je pocatek letu? — je potfeba inicializace systému.
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3. Cim se budou mé&fit zmény polohy a orientace? — jsou potieba senzory.

4. Jakym zpusobem ziskat a zpracovat z meétfeni vystupni hodnoty? — Potiebujeme

vypocetni techniku. [1]
Pro pochopeni prvni otdzky jsou uzity prvni dva Newtonovy pohybové zakony.

Jestlize na téleso (hmotu) nepusobi zadné vnéjsi sily, nebo vyslednice sil je 0, pak téleso

setrvava v klidu nebo v rovnomérném primocarém pohybu.* [38]

V tomto piipad¢ je zndmo, Ze dokud bude letadlo setrvdvat v rovhomérném piimocarém

pohybu a budeme mit schopnost métit ¢as, bude mozné urcit budouci polohu.

,Jestlize na téleso (hmotu) piisobi sila, pak se téleso pohybuje zrychlenim, které je primo

umerné pusobici sile a neprimo umeérné hmotnosti télesa. “ [38] neboli
F=m-a (D)

Pokud tak lze zméfit hodnotu plsobici sily, je mozné vypocitat velikost zrychleni. Pomoci
integrovani se dale dopocita hodnota rychlosti a poloha. Dilezitd pfipominka — Newtontv

druhy pohybovy zakon plati pouze v inercialni vztazné soustavé. [1, 38]
1.2 Inercialni vztaZna soustava

Inercidlni vztazna soustava je takova vztaznd soustava, ve které plati prvni Newtonlv
pohybovy zdkon, tedy zdkon setrvacnosti. Kazda vztaznia soustava, ktera je vic¢i dané

inercialni soustavé v klidu nebo rovnomérném ptimocarém pohybu, je také inercialni. [2]

Newtonovy zakony, a tedy i1 prvni inercidlni vztaznd soustava byly odvozeny ze studia
pohybu planet. Byl to pravé Newton, kdo formuloval gravita¢ni zakon a ukazal tak ptisobeni
gravitace na planety. I Newton musel pouzit vztaznou soustavu pro zjiSténi pozic planet.
Vyuzil k tomu hvézdy v pozadi. A i kdyz se vesmir stale rozpina, poloha hvézd v pozadi je
v tomto piipadé dostate¢né staciondrni (navzajem vic¢i sob€) a da se tedy povazovat za
pevnou. Toto je prakticky ptiklad inercidlni vztazné soustavy. [1, 2] Pro zjednoduSeni si ho
lze predstavit jako 3D kartézsky systém soutadnic, ktery se nehybe vibec nebo se hybe

s konstantni rychlosti vii¢i hvézdam. Takto obecné funguje inercidlni vztazna soustava. [1]

Planetu Zemi vSak neni moZzné povazovat za inercialni vztaZznou soustavu, jelikoz rotuje a
také vici pevnym hvé€zdam zrychluje. Jak bude uvedeno pozdé&ji, tento problém hraje

dilezitou roli, protoze Newtonovy zakony nelze aplikovat na neinercidlni vztaznou soustavu
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(na uréovani polohy vic¢i Zemi), aniz by byly vzaty v Gvahu tzv. ,pseudo-sily*. Piikladem
muze byt dostiediva sila kruhového pohybu, ktera se u neinercidlni soustavy Zemé jevi jako

odstediva. [1][10]

Uvazujme auto, které se bude chtit pohybovat po Zemi, tedy v 2D prostoru, a to konkrétné
smérem na sever konstantni rychlosti. V tomto ptipad¢ nebude obtizné dopocitavat polohu.
Podminky jsou, Ze auto vyjede v Case #p a smér bude svirat thel o vic¢i severu. Poloha pak jde

vypocitat z rovnic:
X@ =Xo TV (t—ty) sina (2)
Y =yo+ v (t—1ty) cos o 3)

Bez splnéni zminénych podminek vSak vysledky platit nebudou. A v realném Zivoté se
pravdépodobné nikdy nestane, Ze auto pojede do cile pod jednim thlem viici severu a k tomu
konstantni rychlosti. V realit¢ bude muset zatacet, ménit rychlost atp. Tento problém je
feSitelny méfenim ve velmi kratkych intervalech (pf. v milisekundach). Poté je mozné
zaznamenat zmény thlu a zrychleni, a to velmi piesné. Problémil vSak se vSak musi fesit vice.
At uz to bude rotace Zemé, to, Ze je kulatd, a tedy pifimocary pohyb vici Zemi je ve
skutecnosti kiivka v inercialnim prostoru nebo také vliv gravitace. Tyto problémy budou

adresovany pozdé&ji. [1]

1.3 Aplikace inercialni soustavy na palubé letadla
Nyni lze odpovédét na otazky z kapitoly 1.1. Ctyfi klidové faktory pro inercialni uréovéni
polohy jsou: vztazna soustava; méteni specifickych sil; vyuZziti znalosti gravitaéniho pole a

casova integrace zrychleni pro ziskani rychlosti a polohy

Gravitace hraje zasadni roli, jelikoZ je soucasti méfeni zrychleni. Tato slozka proto musi byt
z méfeni eliminovana, a to v redlném case. Stejné diileZitou roli hraje vztazna soustava. Ta
musi byt umisténa v samotné inercialni soustaveé. Pro¢ je potieba vztaznd soustava? Pokud
budeme chtit napf. znat posunuti ve sméru sever/jih, bylo by uzitecné mit na palubé
akcelerometr, ktery by vzdy ukazoval ve sméru sever/jih. Akcelerometr vSak vzdy mifit ve

sméru sever/jih nebude. Nabizi se tedy dvé moZznosti. [1]

Prvni moZnost je mechanicky odd¢lit akcelerometr od pohybu vozidla. K tomu ndm se uZiva

tzv. kardaniiv zavés (¢i z angliCtiny pfevzaty pojem gimbal) a gyroskopy. [1, 39]
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Akcelerometry jsou pfipevnény ke stfedové ploSiné a ,,gimbaly* umoziuji vozidlu se otacet
kolem ni. Mechanicky jsou tak akcelerometry izolovany tak, ze jeden akcelerometr stale
ukazuje na sever a jeden akcelerometr na vychod. Poté bude mozné méfit rychlost ve sméru
na sever i ve sméru na vychod a nasledn¢ pak zmény zemépisné Sitky a délky. Tento typ je

nazyvan ,,gimballed INS*. [1, 12, 40]

Druhd mozZnost je akcelerometry pevné piipevnit do skiiné INS, ktera je také pevné
pfipevnéna, a to ksamotnému ramu vozidla. Akcelerometry nebudou ukazovat do
referencnich smérii (napf. sever, vychod u prvni moznosti), a proto je nutné sledovat zmeény

uhlu orientace vozidla a z nich vypocitat hodnoty referen¢nich smérti. Tomuto typu se fika

l gimbal klonéni |
|

stabilizovand platforma

l gimbal klopeni l

Obrazek 1: Gimbal se tremi stupni volnosti [1, 39]
»strapdown INS“, coz se da pielozit jako pevné pfipoutany INS. [1, 12, 40, 41]
V letadle, které se pohybuje ve 3D prostoru je potieba znat tfi parametry rychlosti, tii
parametry zmén polohy a tfi parametry zmén orientace. Poloha se ziskava derivaci rychlosti,

tudiz je potiebné naméfit Sest neznamych. O to se staraji tfi nezavislé gyroskopy a tfi

nezavislé akcelerometry. [1]
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1.4 Vztazné soustavy a jejich nevyhody

Pro potfeby inercidlni navigace je vyuzivano vice vztaznych soustav. Naptiklad
akcelerometry jsou vztazeny k pevnym osam vozidla, ale navigace vozidla se provadi vici

Zemi. Jaké soustavy se sem tedy fadi? [1]

Prvni soustava se nazyva ,Earth-centered inertial frame* (ECI). Osy x a y lezi v roviné
zemského povrchu a osa z lezi piiblizné¢ soubézné s osou zemské rotace. Diilezité je, Ze u této

soustavy se osy neotaceji spolu se Zemi. [1, 42]

Druha soustava nese ndzev ,Earth-centered Earth-fixed frame* (ECEF). Tato soustava je
stejn¢ jako ECI vycentrovand vic¢i Zemi, avSak ECEF se se Zemi ota¢i. Osy x a y lezi
v rovin¢ rovniku, pfi¢emz osa x je definovana tak, ze ma pocatek ve stfedu Zemé a protina
rovnik v hlavnim (nultém) poledniku. Osa z je opét pfiblizn€ soubézna s osou zemské rotace.
[1, 43] Nutné je dodat, Ze ani jedna soustava neni redln€ inercialni. Jedna se vSak o postacujici

aproximaci.

Osy inercidlni soustavy

gt Osy zemske soustavy
se neoticeji. !

se otdceji se Zemi

hlavni polednik

N o v <}
- - rovnikova rovina '
Obrazek 3: Earth-centered frame (ECI). Obrazek 2: Earth-centered Earth-fixed
Soustava se se Zemi neotaci. [1, 42] frame (ECEF) [1, 43]

Dalsi soustavy jsou lokalni soustavy (,,locally level frames*). U téchto soustav lezi osy x a 'y
v horizontalni roviné a osa zmilZe sméfovat doli nebo nahoru. Piikladem mohou byt
soustavy ,,NED-frame* (north-east-down) nebo ,,ENU-frame* (east-north-up). Ptiklad ,,NED-
frame* je na obrazku ¢. 4. [1, 44] Z praktického hlediska INS o lokélni soustavé vi.
»Gimballed INS“ mé akcelerometry izolované vii¢i rotacim na platformé uprostied. Idealné je
jeden akcelerometr namifen napf. na sever, druhy na vychod a tieti ve svislém sméru. Tato

platforma se vSak musi vii¢i inercidlnimu ramu otacet, aby akcelerometry stale mifily do
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Obrazek 4: Lokalni soustava NED-frame [1, 44]

svych referen¢nich sméri. Aby se dala platforma udrzet vodorovné a namifena ve spravném

sméru, musi se zohlednit dvé diilezité rotace, a to tzv. ,,earth rate™ a ,,transport rate®. [1]

»EBarth rate® zohlediiuje rotaci Zem¢ jako takové. Pokud bychom tuto rotaci ignorovali,
platforma uprostied by si diky ,,gimbalim® a gyroskoptim stdle zachovavala svou pivodni
orientaci a nebyla by jiz lokaln¢ vodorovna. Tento problém je zndzornén na obrazku ¢. 5.
Letadlo se nachazi ve stacionarni poloze na rovniku a v poledne je platforma lokdlné
vodorovna. Po Sesti hodindch se Zemé oto¢i o 90 stupiii, zatimco platforma zlstala

v pocatecni poloze. [1, 45]

Slunce Slunce
- v

Gimbal

L 18:00

Gimbal

12:00

Obrazek 5: Probléem rotace Zeme [1]

»Iransport rate® zohlediiuje pohyb po zakiiveném povrchu Zemé¢. Pokud bychom tuto rotaci
ignorovali, v koncovém bod¢ letu by platforma byla stidle orientovand jako v bodu
pocatecnim. Piiklad na obrazku ¢€.6. Letadlo vyrazi z Los Angeles v USA do Anchorage na
Aljasce. V Los Angeles je platforma lokaln¢ vyrovnand. Po piiletu do Anchorage se vSak

orientace letadla zméni o nékolik stupnd, avSak platforma zistane diky ,,gimbalim* a
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Anchorage h

\‘i\“—“"\c%

m_

gimbal na Aljasce

Obrazek 6: Problém pohybu po zakviveném povrchu Zemée [1]

gyroskopiim v pocateni poloze. V Anchorage tedy jiz nebude lokaln¢ vyrovnand. (Pozn.

obrazek neni v méfitku.) [1, 45]
V tomto ptipadé musi byt platforma fyzicky otacena tak, aby byl zohlednén pohyb nad Zemi.

Aby tedy Sla platforma udrZet lokalné vodorovna, musi se zohlednit kombinace obou téchto
rotaci. To vSak neni jediny cil. Pro soustavy NED/ENU je také potieba, aby jedna osa byla
stale nasmérovana na sever. Cela soustava se tak musi otacet kolem lokalni svislice, aby toho
bylo docileno. Zde ptichdzi na fadu dalsi problém, a to konkrétné ten, ze pfi priletu nad
severnim polem, se platforma nestihd otacet a mohlo by dojit k pfetizeni motoru. Ani u
strapdown systému nebudou vypocty schopny pojmout rychlost vertikdlniho otaceni
potiebnou k mechanizaci. ReSeni je nastésti jednoduché. Pokud nelze osu zachovat
nasmérovanou na sever, pak se o to ani neni potieba pokouset. Osa se jednoduSe nechd od
severu odbocit nebo také odvandrovat, proto tato metoda nese nazev ,,Wander frame*. Vice

do detailu bude zminéno v kapitole 1.8. [1, 12]

Dalsi vztazna soustava je lokalni soustava letadla, zobrazend na obrazku ¢.7. Osa x lezi na

podélné ose letadla, osa y na pti¢né smétem doprava a osa z na svislé smérem doli.

yho _ gl ¥ X®

Y
g
Obrazek 7: Vztazna soustava letadla [1]

Za zminku také stoji soustava pro senzory. Idedlni situace by byla, kdyby se vztazna soustava

senzorti nachazela v po¢atku soustavy letadla. Tato situace je vSak nerealna, jelikoz pocatek

palivo. Stejné¢ tak nelze namontovat vSechny senzory precizné¢ do jednoho mista, ani
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gyroskopy perfektné¢ 90 stupiiti od sebe. Proto existuji soustavy pro senzory. Jedna pro

akcelerometry a jedna pro gyroskopy. [1]
1.5 Vypocty rotaci

Vztazné soustavy pouzivané v inercialni navigaci byly jiz zminény. DalSim krokem je zamé&fit
se na jednotlivé vztahy mezi nimi. K tomu ucelu se vychazi zkinematiky tuhych téles.
Kinematika tuhého télesa se sklada z translaéniho (posuvného) pohybu a rotacnich pohybu.
Dilezitd poznamka — translacni a rotacni pohyb neurcuji trajektorii pohybu, ale pouze zménu
polohy a orientace. Zména polohy je na vypocet jednodussi, jelikoZ jsou pocitany zmény
soustavy. Pro vypocty klopeni/klonéni nebo zataceni letadla, je nutné vypocitat uhlovou
zménu mezi soustavou letadla a lokélni soustavou. Lokalni (navigacni) soustava je referencni
a thlové zmény tak ukdZzou zmeénu orientace letadla. Tyto vypocty se provadi pfes matice pro
kazdou z os. Za zminku také stoji, ze zalezi na poradi vypocta rotaci. V letectvi se pouziva
potadi — prvni rotace kolem osy z, druhd kolem osy y a kolem osy x jako posledni. Toto
pofadi se vyuziva, aby odpovidalo leteckym Eulerovym thlim. Otaceni (yaw) je definovano
kolem lokalni vertikalni osy (tedy osy z), klopeni kolem pticné osy (tedy osy y) a klonéni
kolem podélné osy (tedy x). V ptipad¢ potradi napt. x, y, z by uz tyto thly neodpovidaly
definici klonéni, klopeni, otaceni. Princip vypoctu pies matice a Eulerovy uhly udéava
okamzité rozdily mezi soustavou letadla a lokalni naviga¢ni soustavou. Finalni matice, ktera
udava informace ohledné vSech tii os se nazyva ,nav-to-body direction cosine matrix*
(DCM). Tento vypoclet, ktery prubézné ziskava rozdil mezi soustavou letadla a lokalni
navigacni soustavou se d4 pfevést za pomoci inverznich goniometrickych funkci na uhly ve

stupnich, které pak lze ukéazat pilotovi v kokpitu. [1, 12]

Existuje také druha moznost vypoctu téchto rotaci. Jedna se o tzv. kvaterniony — matematicky
pojem, ktery v matematice znamend nekomutativni rozsifeni komplexnich ¢isel. Daji se
definovat jako uspotadané Ctvetice redlnych cisel se specidlné definovanymi matematickymi
operacemi. Tento princip funguje na nalezeni jediné osy otaCeni a tihel otdceni kolem této
osy, ktery zcela popisuje danou polohu. Kvaterniony pracuji s jednou redlnou osou a tfemi
imaginarnimi. [46] V ¢em je vSak rozdil oproti prvni metodé? Eulerovy thly maji jednu
znatelnou nevyhodu. Pokud by napfi. klopeni ptesdhlo hodnotu £ 90° (cosinus by tedy byl
roven nule), zacal by inercidlni systém produkovat velké chyby. Druhéd vyhoda kvaternioni je

v poctu parametrii. Kvaterniony potiebuji misto Sesti parametrti pouze Ctyfi. V 70. letech to
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byl dtlezity pokrok, kvuli limitované vypocetni technice. Tteti vyhoda je, ze velikost
kvaterniont je v jednotkach, coz velmi pomédha ve slozitém procesu zkracovani nebo

zaokrouhlovani chyb a pomaha tak udrzet kvaterniony v jejich spravné forme. [1]
1.6 Akcelerometry uzivané v INS

Akcelerometry se pouzivaji v obou verzich INS, tedy i v ,,gimballed INS“ i v ,strapdown
INS*“. Jejich ukolem je méfit sily, které na akcelerometr ptisobi, a z nich ziskavat hodnoty

zrychleni v dané ose. Pfi této Cinnosti se vSak museji potykat s vlivem gravitace. [12, 16]

Zjednoduseny piiklad ovlivnéni akcelerometru gravitaci: Pokud akcelerometr lezi v klidu na
rovné plose, pak je hodnota zrychleni a = . M¢éfici jednotka odecte vliv gravitace a bude tedy
ukazovat -G. Pokud se bude akcelerometr nachazet ve vakuu, bude zrychleni a = G a
vysledek bude 0. Pokud budeme zrychlovat smérem nahoru se zrychlenim 7g, pak a — G = 7g
— (-1g) a méfici jednotka tak urc¢i zrychleni 8g. [16]

Konstrukéné se v inercidlni navigaci vyuZzivaji tfi typy akcelerometrti, a to konkrétné

kyvadlovy akcelerometr, piezoelektricky akcelerometr a MEMS akcelerometr. [1]

Kyvadlovy akcelerometr, jak uz ndzev napovida, vyuZziva kyvadlo pro méfeni piisobici sily. Je
dalezité zdiraznit, Ze v souvislosti sletectvim se bavime o tzv. ,flexure-pivoted
accelerometer®, coz v by se do ceStiny dalo ptelozit jako akcelerometr s pruznym cepem.
Stejn¢ jako obycejny kyvadlovy akcelerometr, vyuziva kyvadla, avSak tim kyvadlem je praveé

pruzny cep. Je také vyrazné presnéjsi, a proto je v letectvi hojn€ vyuzivan. [16] Na obrazku

permnnenmi
magnet

kapacitni
sbéma desticka

pruzny cep (plocha kovova

i g : e | pruzina
diferencni obnovovaci il e I )

zesilovaé G

Obrazek 8: Kyvadlovy akcelerometr [16]
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¢.8 lze vidét z ¢eho se tento akcelerometr skladd. Uprostfed se nachdzi kyvadlo s torzni
civkou a snimac¢em. Snimac¢ méti posun kyvadla od nulové pozice. Byva mechanizovan napt.
opticky nebo kondenzatory. Torzni civka navraci kyvadlo do nulové polohy, pficemz torzni

proud je mirou obnovovaciho momentu, a tedy i zrychleni. [16]

Piezoelektricky akcelerometr vyuziva piezoelektrického jevu u urcitych materidlti k méteni

dynamickych zmén mechanickych veli€in, jako napt. vibrace nebo zrychleni. [3]

»Piezoelektricky jev je schopnost krystalu pri deformovani generovat elektrické napéti. Miize
se vyskytovat pouze u krystalii, které nemaji stired symetrie. Nejznaméjsi piezoelektrickou

latkou je monokrystalicky kremen, kristal. ““ [3]

pruzina

napéti

hmota

zrychleni

piezoelektricky
material

S

Obrazek 9: Piezoelektricky akcelerometr [3, 23, 25]

Akcelerometr MEMS (Mikro-elektro-mechanicky systém) vyuZivd mikroelektronickych

vyrobnich technik. Pfikladem maze byt hojné vyuzivany MEMS akcelerometr s kfemikem.

Hlavni zkouSend desticka je tvofena monokrystalickym kifemikem, ktery se anodickym
lepenim spoji s pokovovanymi desti¢kami, které slouzi jako elektrody pro sniméani pohybu
desticky a pro jeji vyvazovani. Elektrostatické vycentrovani kifemikové destiCky odstraniuje
potfebu magnetickych materiala a civek. Mezi kryty a destiCkou se nachéazi plynovy film,
ktery slouZi k potlaceni mechanické rezonance. Kiemikovy akcelerometr lze vyvazit bud’

napétovym, nebo nabojovym vynucenim. [16, 25]

Pro spravnou funkci a zji$téni pfesnosti méfeni je potieba akcelerometry kalibrovat. To
znamena urcit rozdil mezi vystupnim signalem a redlnym zrychlenim. To lze provést riznymi

metodami, mezi které patii napt. vyuziti referencniho akcelerometru nebo gravitace. [4]

V dne$ni dobé se jiz vyuzivaji 1 viceosé akcelerometry. Stac¢i tedy vyuzit jeden takovy

akcelerometr a ten bude snimat vSechny tfi osy. VétSina téchto akcelerometrii spadd pod
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technologii MEMS. Jednoosé akcelerometry jsou sice levnéjsi a jednodusi, avSak viceosé

akcelerometry jsou piesnéjsi a nejsou tolik citlivé na Sum, vibrace nebo zmény teplot. [4]
1.7 Gyroskopy uzivané v INS

Gyroskopy maji v inercidlnim navigatnim systému dvé ulohy. Prvni je stabilizace
akcelerometri v prostoru a druha, kterd se vyuziva v ,,gimballed INS®, je méfeni rotaci
platformy vi¢i navigacni soustaveé. Ve ,strapdown INS*“ pak misto stabilizace platformy

sleduji tthlovy pohyb letadla. [1]

V prubéhu historie bylo vynalezeno mnoho typt gyroskopti. Béhem tficatych let minulého
stoleti byly vyuzivany smérové gyroskopy jako ukazatele sméru, které vSak mély tzv. ,,drift
rate” 50 stupiii za hodinu. Od &tyficatych do Sedesatych let se zaCaly vyuZzivat plovouci
gyroskopy s jednim stupném volnosti. V jediném gimbalu, ktery se vznasel pii neutrdlnim
vztlaku, bylo namontovano rotujici kolo. Tyto gyroskopy mély drift rate mensi nez 0.01
stupn€ za hodinu, av§ak musely byt pouzivany na stabilnich prvcich, protoze byly citlivé na
tzv. ,,cross-coupling® (tedy meéfeni jedné osy zasahovala do meéfeni osy druhé). Mezi
padesatymi a sedmdesatymi lety byly zdokonaleny gyroskopy se dvéma stupni volnosti pro
letadla. Rotujici kolo bylo namontovano ve dvou gimbalech a vznéaSelo se pii nulovém
vztlaku. Drift rate opét dosahoval maximalni hodnoty 0.01 stupné za hodinu. Ve stejném
obdobi byly vyvinuty elektrostaticky zavéSené gyroskopy. Ty funguji tak, Ze vyuZivaji
elektrické pole k zavéSeni rotujici kola ve vakuu, ¢imz odpadd potieba béznych
gyroskopickych loZisek a nezadoucich krouticich momentt. Tyto gyroskopy dosahovali drift
rate 0.001 stupné za hodinu. Avsak 1 pfes jejich vysokou piresnost uz v novodobém letectvi

vyuzivany nejsou. V osmdesatych letech pak pfiSly optické gyroskopy, které byly ve vyvoji

Obrazek 10: Sagnaciiv efekt — Modré svétlo ve sméru otaceni ubéhne
delst drahu nez svétlo cervené [6]
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dlouhych tficet let, nez byly zdokonaleny pro pouziti v letectvi. A pravé tyto gyroskopy se

v devadesatych letech staly zdkladem inercialnich naviga¢nich systému. [16]

Optické gyroskopy nabizeji extrémné vysoky dynamicky rozsah, linearitu, Sitku pasma,
odolnost a spolehlivost. Podle konfigurace se d¢li na rezonatory nebo interferometry. Mezi
optické gyroskopy patii napt. gyroskop s optickymi vlakny — ,,Fibre-optic gyroscope* (FOG)
nebo prstencovy laserovy gyroskop — ,,Ring-laser gyroscope (RLG). Oba tyto typy vyuzivaji
pro svou funkci tzv. Sagnactv efekt. [1, 7,9, 16]

Sagnaciiv efekt je diisledek specidlni teorie relativity. V neinercialnich rotujicich soustavach
zplisobuje rozdilnou rychlost Sifeni signalu, obihajicich po uzaviené draze v opacnych

smerech. [6]

V rezonatoru jsou uvnitt tuby vytvafeny protismérné paprsky. Tyto paprsky formuji stojatou
vinu, ktera je v inercidlnim prostoru fixovand. KdyZ se pouzdro gyroskopu otaci, detektor je
schopen pocitat tzv. ,,uzly* stojaté viny, kde kazdy tento ,,uzel* ptedstavuje uréitou uhlovou

hodnotu. [16]

Interferometr pracuje sjednim paprskem, ktery rozdéli na dva. Paprsky tak opét prochézi
protibézn€ po stejné trase. Na vystupu se tyto paprsky kombinuji. Pokud se pouzdro

gyroskopu otaci, pak se rozdil projevi jako fazovy posun na vystupnim signalu. [16]

Princip Sagnacova interferometru je ukdzan na obrazku €.11. Dva opacné smérované paprsky
vychézejici ze stejného zdroje se §ifi uvnitf interferometru po stejné uzaviené draze. Na

vystupu pak dochdzi k interferenci (prekryvani) vin. Pokud nedochazi k Zadné rotaci, vystupni

/]

vIna po sméru
hodinovych ruéi¢ek |

l
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| |
|

zdroj [
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vlna proti smém '
hodinovych rucicek

Obrazek 11: Sagnacuy interferometr [16]
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viny dorazi ve stejny Cas. Pokud vSak k rotaci dochazi, viny dorazi suréitym fazovym

posunem. Tento fazovy posun lze pak pouzit pro dopocitani uhlu rotace. [7, 16]

Oba vyse zminéné gyroskopy (FOG a RLG) vSak mohou byt i rezonatorem i interferometrem.

Zalezi na daném vyrobku a jeho konfiguraci.

Prstencovy laserovy gyroskop vyuzivd k Sagnacovo efektu, jak jiz ndzev napovida, laser.
Laser se §ifi pfimocare, tudiz jedinym praktickym zptiisobem, jak zménit smér jeho Sifeni, jsou

zrcadla. Vétsina RLG je bud’ tfistrannd nebo Ctyfstranna. [1, 16]

katoda

Ldither*
motorek

-
zrcadlo

Obrazek 12: Tristranny prstencovy laserovy
gyroskop [1]

4 )

Kli¢ovou fyzikalni vlastnosti RLG je, Ze laser produkuje monochromatické svétlo, tedy
jedinou frekvenci, a proto je vysoce koherentni. Sitici se laser se tak musi fazové uzavirat.
ZjednoduSen¢ feceno, celkovd draha se musi rovnat celému poctu vinovych délek. A pokud
RLG zacne rotovat, musi se laserové paprsky prizpisobit, aby tato podminka stale platila.
Jeden tedy bude muset svou frekvenci snizit a druhy zvysit. Tato zména je nezbytna, aby se
zachovalo, ze celkova draha se rovnad celkovému poctu vinovych délek. Rozdil v délce je
pfili§ maly na to, abychom ho zméfili, ale zména frekvence paprsku uz méfitelna je. Jedno ze
zrcadel je totiz cCastecné priichozi. Oba paprsky jim projdou a zacnou na vystupu tvofit

interferencni vzor. Pies fazovy posun na vystupu se pak vypocita thel rotace. [1, 16]

Vsechny RLG vykazuji jev zvany ,lock-in“. Pfi velmi nizkych thlovych rychlostech se
frekvence protibéznych laserovych paprskil t¢éméf shoduji, ¢imz dochézi k pteslechiim a jedna

z vln se synchronizuje s vinou druhou, misto toho, aby reagovala na pomalou rotaci. [16]
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Obrazek 13: Jev zvany ,,lock-in" [16]

Na vyfeseni tohoto problému bylo vyvinuto n¢kolik technik. Jednou z nich je technika zvana
»dither. Gyroskop je namontovan na piezoelektrické kolecko, které po ptivedeni napéti
vibruje. Lze ho vidét znazornéné i na obr. 12 uprostied RLG. Pokud gyroskop kmita tam a
zpét a travi tak velmi malo ¢as v ,,lock-in“ pozici. Tento kmitavy pohyb samoziejmé musi byt
z vystupnich dat odstranén (tzv. ,dither stripping®). Nevyhodou zlstavd zvySujici se Sum
uhlové rychlosti, kvali kterému byly vyvinuty nemechanicky realizované metody.
Kazdopadné v prubéhu historie se tato technika osvéd¢ila. Jednou z nemechanickych variant
je technika multioscilatoru. Ten zahrnuje ctvercovou drahu se dvéma zdroji Sificich se
paprskil (jeden pravostranné a jeden levostranné polarizovany), ¢imZ vznikaji ¢tyfi mody. Ty

jsou vychyleny pomoci Faradayova rotatoru a nerovinné svételné drahy. [1, 16]

Faradayuv rotdtor je polarizacni rotator zalozeny na Faradayové jevu, coz je magnetoopticky
jev spocivajici v prenosu svétla materialem pri pritomnosti podélného statického

magnetického pole. [8]

V podstaté¢ tato  zafizeni realizuji elektro-magneticko-opticky ,dithering” misto
mechanického. Tim dosahuji niz§iho Sumu, ale jsou také cenové drazsi, a to kvili narlstu

velikosti, hmotnosti a slozitosti. [1]

Gyroskopy s optickymi vlakny (FOG) mohou byt konstruovany jak rezonatory, tak
interferometry. FOG rezonatory vSak mély velké ztraty, proto jsou dnes FOG ve vétSing
pfipadl interferometry. FOG ke své funkci vyuZziva civku se spoustou smycek optického
vlakna. Sitici se svételny paprsek se tak i v kruhu stile dokola. Tyto smycky ovliviiuji
pfesnost naméfenych hodnot. Cim déle paprskiim trva dorazit na vystupni detektor, tim

v

znatelnéjsi jsou rozdily ve fazovém posunu. [1, 9, 16]
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zdroj svetla

detektor
Obrazek 14: Gyroskop s optickymi viakny [9]
Jak jiz bylo zminéno, princip fungovani FOG spociva v tom, Ze svételny zdroj je rozdélen a
namifen do civky optického vldkna. Paprsky jsou protibézné a poté, co dorazi na vystupni

detektor, jsou spojeny a je sledovana zména ve fazovém posuvu. [1]

V ptipadé tzv. ,,oteviené smycky* jsou vysoké uhlové rychlosti detekovany snadno, avSak
malé nikoliv. Proto musely byt vyvinuty verze s fazovym ptedpétim, které maji dobrou
citlivost i pii nizkych rychlostech a maji rozsifeny dynamicky rozsah. Jednou z béznych
modulaénich technik je verze stzv. ,juzavienou smyckou“. Procesor FOG demoduluje
vystupni signdl a posle signal fazovému modulatoru, aby vynuloval jakékoliv fazové posuny.
Tim se zajisti, Ze méfeni rychlosti otdeni nebude ovlivnéno napf. nelinearitami nebo
kolisanim intenzity svételného paprsku. Tento proces se neustdle opakuje, aby se zajistilo
uzamceni gyroskopu na nulovém stavu a zvySila se tim piesnost a spolehlivost vystupnich

hodnot. [1, 16]

Jednim z béznych problémi FOG je problém s nereciprocitou. Reciprocita znamena, Ze pfi
absenci vnéjSich vlivii dochéazi u pravotocivého a levotocivého paprsku ke stejnym fazovym
posuviim, a tedy k nulovému rozdilu fazi. FOG je konstruovan na vysoky stupeni reciprocity,
avSak v praxi je tato vlastnost znatelné ovlivnéna napi. ménici se teplotou nebo spojenim
ruznych polarizaci v obvodu optického vldkna. Aby tyto efekty byly minimalizované, je
potifeba pouzit vysoce kvalitni polarizatory, zdroje s kratkou koherencni délkou a vlakna

udrzujici polarizaci. [16]

Druhym problémem FOG je tepelna citlivost. Index lomu svétla a fyzickd délka civky
s optickym vlaknem jsou ovlivnény okolni teplotou a tlakem. Ty zpuasobuji tepelné

indukované zkresleni gyroskopu - tzv. Shupeho efekt. Tento jev je zplisoben Casove zavislymi
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teplotnimi gradienty podél civky vlakna. Tento jev lze omezit pomoci chytrych metod

navijeni civek (napft. ¢tyipolové vinuti). [16]

FOG nevyzaduje Z7adné mechanické predpéti a je dostatecné robustni pro provoz
v konfiguraci s pevnou montazi. FOG poskytuje jemnou kvantizaci, coz umoziuje jeho

pouziti jako zafizeni pro integraci rychlosti a jako snimac rychlosti s nizkym Sumem. [16]
1.8 Faktory ovliviiujici presnost INS

V kapitole 1.4 byly zminény tzv. pseudo-sily. Tyto sily lze nazvat také jako zdanlivé nebo
fiktivni a jsou zavadény zdivodu zachovéani platnosti druhého Newtonova zdkona
v neinercidlnich soustavach. V téchto soustavach jsou nezbytné pro vysvétleni pozorovanych
pohybll a maji opacny smér nez zrychleni soustavy. V letecké inercialni navigaci se pocita
s elipsoidni, rotujici Zemi. Prave proto je dileZité vysvétleni tzv. Coriolisovy sily, ukdzané na

obrazku &. 15. 1, 10, 12]

., Vinercidlni vztazné soustavé (horni cast obrdzku) se cerné téleso pohybuje v primém sméru.
Avsak z pohledu pozorovatele (Cervend tecka), ktery stoji v rotujici soustave (dolni cast

obrazku), opisuje téleso zakiivenou trajektorii. “ [11]

Obrazek 15: Coriolisova sila [11]

Zahrnutim Coriolisovy sily do naviga¢nich vypocti 1ze zohlednit vliv rotace Zemé. Tato
korekce je velmi diilezitd hlavné v dynamickych prostedich, kde by rotace Zemé zptisobovala
chyby pfi ur€ovani polohy a orientace. Pro provedeni této korekce je dilezité, aby bylo mozné

vypocitat ,,earth rate®, , transport rate a tzv. efektivni gravitaci. [1, 12, 45]
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,Earth rate* neboli thlova rychlost ota¢eni Zemé, kterd Cini pfiblizné¢ 15 stupiii za hodinu,
ovliviiuje chovani inercidlnich méficich jednotek (IMU) a gyroskopi, a to tim, ze zavadi
neinercialni efekty do inercidlni soustavy. Vektor tihlové rychlosti Zemé se sklada ze severni
a vertikalni slozky, které jsou pak funkci zemépisné Siiky. Rotace kolem vertikalni osy se

vyuziva na pélech a rotace kolem severni osy se vyuziva na rovniku. [1]

Rychlost otaceni navigacni soustavy vici zemské se nazyva ,transport rate”. Vektor
Ltransport rate” je vektor slozek uhlové rychlosti, ktery musi byt aplikovan na navigacni
soustavu, aby byla lokdln¢ vodorovna a smétovala na sever. Piiklad na obr. 16. Letadlo se
nachdzi v misté na rovniku (kde se protinaji Sipky). Pokud se letadlo bude pohybovat smérem

na sever, bude se jeho lokalni soustava muset naklanét, a to kolem osy vychod-zépad. [1, 45]

severni pol

Vsever

o

/

zapadni slozka transport rate

Obrazek 16: Priklad ,,transport rate* [1]

Tato osa je pro ucely demonstrace ur¢ena tak, Ze prochazi sttedem Zemé. Ry piedstavuje
polomér zakiiveni Zemé a h predstavuje vysku letadla nad povrchem. Podle pravidla pravé
ruky smétfuje vektor thlové rychlost (zapadni osa) z papiru smérem ke Ctenafi. Pii pouZiti
»NED-frame* je vSak cilem pozornosti vychodni slozka, kterd je zde zapornou slozkou
vektoru thlové rychlosti. Jelikoz vychodni slozka byla funkci severni rychlosti, pak pfi
vypoctu severni slozky lze postupovat stejné, tedy ze severni slozka bude funkci vychodni
rychlosti. Takto by se zjednoduSené dal popsat postup vypoctu ,transport rate. S ,transport
rate” se také vaze uz dfive zminény problém. Pro lokdlné vyvaZenou soustavu je potieba
severni a vychodni slozka ,transport rate®. K tomu je navic potieba, aby soustava smétovala
na sever. Problém pak nastava, kdyz se letadlo nachazi v oblasti p6li. Hodnoty v rovnicich se

blizi =+ nekonec¢nu a vypocet pak vykazuje znacné chyby. [1]

Polomér zakfiveni Zemé hraje pii vypoctech ,earth rate” a ,transport rate dalezitou roli,
jelikoz Zem¢ v realité neni koule (nema tedy jeden dany polomér), ale spise elipsoid. Polomér
zaktiveni Zem¢ je polomér kruznice, kterd v daném bodu nejlépe odpovida elipsoidu.
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Elipsoid je samoziejm¢ 3D objekt, proto se musi u pfilozenych 2D kruznic urcit orientace
(napf. rovina vychod-zapad a rovina sever-jih). Kombinace téchto dvou kruznic pak tvofi tzv.
Gausstuv polomér kiivosti, coz je polomér koule nejlépe odpovidajici elipsoidu v libovolném

bodg. [1]

elipsoid Zemé

Obrazek 17: Polomér zakviveni Zemé v urcitém bode [1]

Dalsim faktorem, ktery se musi zahrnout pii vypoctech, je gravitace. Na povrchu Zemé bude
vektor gravitace sméfovat doli — nebude mit tedy Zadnou horizontalni slozku. Efektivni
gravitace horizontalni slozku ma (konkrétné¢ ve sméru sever-jih), kterd roste s nadmoiskou
vySkou. Tento Ukaz je disledkem toho, ze Zemé& nema kulovy tvar, ale tvar elipsoidu. Pro
modely gravitace s velkou mirou vérnosti se stanovuji vyrazy gravitacniho potencialu. Jde o
prakticky nekonec¢nou fadu koeficientli urCovanych zdat druzic, hvézd a pozemnich
gravimetrl. V praxi se tato fada aproximuje zkracovanim. Jednou z téch zndmych aproximaci
je gravita¢ni model J2. Tento model je nezavisly na zemépisné délce a je tedy symetricky vici
rotani ose Zemé. Skutecny vektor gravitace se sice trochu odchyluje od aproximované
hodnoty, ale tato odchylka je kritickd pouze pro systémy s nejvyssi mirou piesnosti a
integrace. VSechny tyto faktory a jejich vypocty se pak sklddaji do rovnice, ktera aktualizuje
hodnotu rychlosti. [1, 47]

Jiz bylo zminéno, ze udrZet lokalni soustavu v oblasti polu je ukol, ktery zpiisobuje zna¢né
potize. Pokud bude letadlo napft. na severnim polu, tak vSechny sméry budou ukazovat na jih.
Jakmile se dostane za severni pol a bude se snazit udrzet navigacni soustavu nasmérovanou na
sever, pak se rotace lokalni soustavy kolem vertikalni osy bude bliZit nekonecnu — a to jak
mechanicky u INS s ,,gimbaly*, tak vypocetné¢ u ,,strapdown INS*“. Zde najde své uplatnéni

tzv. putujici azimutova soustava (,,wander azimuth frame*) a jeji mechanizace. [1, 12]

Pro pievedeni mezi soustavou Zemé a navigacni soustavou je potieba dvou rotaci, tedy dva

stupné volnosti. Zbyvajici stupen volnosti se vyuzije pravé zde. Konkrétné je lokalni soustave
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umoznéno se otacet kolem svislé osy tak, Zze nebude nucena smefovat na sever. Vytvoii se tak
nova lokalni soustava pfezivana ,,putujici” (w-frame). Rozdil oproti navigacni je v tom, Ze
ob¢ soustavy jsou lokaln¢ vodorovné, ale u w-frame osa x nemusi nutné smétfovat na sever.
Tim, Ze osa nebude nucena sméfovat na sever, je mozné¢ odvodit mechanizaci, ktera

v blizkosti poll, obrazné feceno, ,,nevybuchne®. [1, 12]

Hodnoty, které se v blizkosti poli blizi nekone¢nu, se nachéazi na vertikalni ose letadla. Jedno
z nejbéznéjsich feseni tohoto problému je nastavit vertikalni slozku ,,transport rate* na nulu.
To vSak zptsobi, Zze se osy x a y zacnou odchylovat od severu a vychodu. Ani rychlosti
lokélni soustavy tak nesmétfuji ve sméru sever a vychod a zkomplikuje se i vypocet

horizontalnich slozek ,transport rate®. [1]

Vypocty jsou sice komplikovangjsi, ale jsou stale vypocitatelné. Béhem toho, co INS pracuje,
lze stale dopocitavat putujici Ghel pies jednu ze smérovych kosinovych matic (DCM) a
aktualizovat tak hodnoty pro pfevod mezi soustavou Zemé a putujici soustavou pomoci
integracnich rovnic. Ma to sice mensi hacek, a to, kdyz se zemépisna Sitka blizi + 90°, nelze
onen putujici thel ziskavat. Nastésti dnes jiz moderni vypocetni technika je schopna pocitat
s kosinem az k urc¢ité mezi, ktera v realit¢ predstavuje vzdalenost nékolika metri od pdlu.
Béhem casové kratkého pieletu polu se pak hodnota ,.transport rate* udrzuje konstantni, nez
se zminéna mez vrati do hodnot, které 1ze pocitat. [1]

Sever

'

o

+» vyvcho
& vychod

)

Obrazek 18: Odchyleni putujici soustavy od
navigacni, kde o je tzv. putujici uhel [1]

INS miize pracovat perfektné v putujici soustaveé, avSak veli¢iny navigacni soustavy jsou

potieba i v jinych systémech (napi. displeje v kokpitu nebo systémy fizeni letu). Je potieba

dopocitat heading a slozky rychlosti navigaéni soustavy. [1]
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Tato zminénd metoda je jednou z vice moznosti. Jiné metody nepotfebuji napt. explicitni

vypocet putujiciho tthlu. Pouzita metoda zavisi ¢isté na vyrobci.
1.9 Chyby inercialnich senzoru

Nejvyznamnéjsi chyby se v angli¢tiné nazyvaji ,,biasy”, a to z divodu, Zze chyby nejsou
konstantni, ale naopak se méni tak pomalu, ze se jedna spiSe o zkresleni. D¢li se na

opakovatelné a neopakovatelné. [1, 12]

Opakovatelné zkresleni nastava pti opakujicich se provoznich podminkéch. Piikladem muze
byt naptiklad zména teploty. Opakovatelné¢ zkresleni se méti v laboratofich a vysledné
kalibra¢ni hodnoty se nahravaji do procesoru inercidlniho systému. V praxi se tedy po
naméfeni surovych dat pfed néaslednym zpracovdnim pro aktualizaci polohy, rychlosti a
pozice aplikuji kalibra¢ni korektury. Pro nezaménitelnost bude v praci nadéle pouzivéno
slovo ,,bias® pro chyby, které pretrvavaji i po kalibra¢nich korekturach. Neopakovatelné
chyby nejsou v zavislosti na Case ani konzistentni ani piedvidatelné. Prvni z nich chyba po
zapnuti INS — tzv. ,turn-on bias®. Pii zapnuti INS se Casto 1i§i pfedpéti na vystupech senzort,
které je ovlivnéno napf. podminkami prostfedi nebo fyzikalnim vlastnostmi INS. Vyrobci
mohou ve specifikacich uvadét hodnoty ,,sigma“, coz je mira smérodatné odchylky. Druhou

z téchto chyb je chyba zkresleni za béhu — tzv. ,,in-run bias®, ktera se postupné méni. [1, 12]

Dalsi vyznamnou bias chybou je chyba Skaly méftitka (,,scale-factor error*). Idedlnim vztahem
mezi vstupem a vystupem senzoru by byl linearni vztah, tedy linearni zrychleni nebo
natoCeni. V praxi vSak tento vztah linearni nebude. Pravé v aplikacich s velkym zrychlenim
nebo uhlovym pohybem se vliv této chyby projevuje nejvice. Chyba faktoru méfitka ma
neménnou slozku, kterd se da kalibrovat, avSak jeji proménna slozka ne. U proménné slozky

je za pomoci modelovani a odhadovani snaha o jeji minimalizaci. [1, 12]

Nasledujici chyba se jiz vyskytla u gyroskopt. Jedna se o tzv. ,,cross-coupling®, kde napf.
senzor na ose x snima ¢ast signalu z osy y a kvili tomu udava nepiesné vysledné hodnoty.
Mize to byt zplisobeno napf. tim, Ze senzor neni namontovadn dokonale kolmo k ostatnim
dvéma. Pokud budeme ptedpokladat, Ze je tato chyba konstantni, lze chybné méfeni
modelovat pomoci matic. U inercidlnich méficich jednotek (IMU) urcenych pro navigaci, je

chyba ,,cross-coupling® obvykle mensi nez 0,1 miliradianta (mrad) dané osy. [1, 12, 18, 22]

Dal$im hlavnim problémem je Sum. Moderni senzory, konkrétné gyroskopy, na rozdil od

starSich trpi na Sum. Pfi¢iny jsou napf. tepelny Sum elektroniky nebo u RLG Sum vytvareny
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mechanismy pro zmirilovani problému ,lock-in“. A jelikoz zména rychlosti a thlového
posunu se ziskava integraci, zavadi se do vypoctu i Sum, ktery se projevuje pii méfeni.
Tomuto problému se prezdiva ,,random walk®, tedy ndhodna chlize a byva nejvétsSim zdrojem
chyb vmnoha inercialnich senzorech. [1, 12] Udaje o nahodné chizi se udavaji

v datasheetech jednotlivych INS.
Nekteré senzory vykazuji 1 jiné mensi chyby, jako napft. chyby zptisobené vibracemi. [1]

Faktord ovliviiyjicich pfesnost je vice. Patii sem chyby pfi inicializaci, nedokonalosti
komponentt (tedy gyroskopt a akcelerometrll), nedokonalosti v montazi komponenta (napf.
nedokonale ortogonalni montdz akcelerometrit) a také chyby ve vypoctech, které jsou
zpisobeny tim, ze integrace vstupnich dat probihd po danych casovych usecich, nikoliv
analogove¢. Jako u kazdého dead reckoning systému se pak tyto chyby kumuluji. Odchylovani
pfesnosti je nazyvano ,drift“. Typicky inercidlni systém naviga¢niho fadu se odchyluje
s rychlosti 1 ndmoini mile za hodinu. Tyto chyby nejsou ¢asové linearni, ale pifesto se
primérné hodnoty driftu odhaduji a pouzivaji se k charakterizaci celého systému. Pokud je
inercidlni systém charakterizovan jako vhodny pro navigaci, znamena to, ze vlastni ur¢itou

uroven senzord, ur¢itou presnost montaze a urity vykon pfi inicializaci. [1, 12, 22]

Dulezity pojem, ktery je potieba zavést je pojem Schulerovo kyvadlo. Jednd se teoretické
kyvadlo, které¢ poprvé vysvétlil vroce 1923 Dr. Maximilian Schuler. Perioda Schulerova
kyvadla se rovné obézné period¢ hypotetické druzice obihajici na povrchu Zemé. Tato perioda
je 5063 sekund, coz je zhruba 84.4 minut a rameno kyvadla je rovno poloméru Zemé. Tento
koncept je v inercialni navigaci dulezity, jelikoz ho neovlivituje vodorovné zrychleni a
udrzuje tak platformu inercialniho systému namifenou na vychod a dolii. Schulerova perioda
je vsak také periodou nékterych dominantnich chyb inercidlniho systému. Na obrazku ¢. 19

lze vidét diagram analyzy chyb pro severni kandl inercidlniho systému. Pfedpokladem je, Ze

Eodr
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N ov,, y .
N 1 N 1 o, ryychod | by

s R S

sever

.

integral severni rychlosti vychodni gyroskop

Obrazek 19: Blokovy diagram analyzy chyb [1]
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letadlo je nehybné, vodorovné a smétuje na sever. Na vstupu vlevo dole je vidét dfvorra, coz
je chyba (bias) severniho akcelerometru. Ta se secte se slozkou gravitace plsobici v severnim
kanalu, ¢imz vznikne chyba vypocteného severniho zrychleni dvy a po integraci chyba
vypoctené severni rychlosti ovy. dwengast je zapornd hodnota chyby severni slozky rychlosti
délend polomérem Zem¢. Integral chyby transport rate ¢r je pak uhel kolem vychodni osy, o
ktery se ploSina vychyli. Je mozné o tom uvazovat tak, ze INS reaguje na chybnou hodnotu
rychlosti tim, ze otaci platformou se snahou o jeji udrzeni ve vodorovné poloze. Ve
skutecnosti se vSak letadlo nepohybuje a platforma se tak vychyli mimo rovinu. Tento jev je
znazornén na obrazku ¢. 20. Chyba akcelerometru mificiho na sever vede k chybnému
vypo¢tu severni rychlosti a platforma se ztohoto divodu nato¢i nespravné. Tento
akcelerometr pak zacne snimat slozku gravitace gy sin ¢r, ktera je pro potieby navigace dost
mald a aproximuje se pomoci go pe. Snimana slozka reakce na gravitaci je vzdy opacna nez
smér vychyleni akcelerometru, a pravé proto existuje smycka zaporné zpétné vazby, ktera
vyvolava tzv. Schulerovy oscilace. Ty jsou poté vzdy pfitomny na vystupnich grafech
zminovanych chyb. Vypoctem se da dojit k frekvenci, kterd je ptfevracenou hodnotou

Schulerovy periody, a proto je nazyvana Schulerova frekvence. [1, 12, 22]

Pr

6\6"‘ realna lokalni soustava

lokalni soustava chybné
vypocitana kvili chybé
akcelerometru

Obrazek 20: Chybné natoceni platformy [1]

Analyzou vychodniho kanélu se da zjistit, Ze Schulerovy oscilace vznikaji 1 tam. Kromé toho
lze ptitomnost Schulerovych oscilaci prokézat i pii analyze pocatecnich chyb rychlosti a
naklonu, nebo chyb gyroskopu. Nize bude ukazana chyba (bias) pravé severniho
akcelerometru a vychodniho gyroskopu. Jednd se o jednokandlové analyzy, ve kterych

nenastane ,,cross-coupling®, ktery by nastal v realité. [1]

Pro tuto ukdzkovou analyzu je piedpoklad, ze pocatecni chyby rychlosti a polohy jsou nulové.
Stejné tak u gyroskopu je predpoklad, Ze zkresleni bude nulové. Jedinou pfitomnou chybou

bude zkresleni akcelerometru. Jako vstup do vypocetniho modelu je uvazovéana chyba (bias)
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akcelerometru a jako vystupni hodnoty chyby rychlosti a polohy. Pokud je zaveden do
pomeéru vystup (chyba rychlosti) ku vstupu (chyba akcelerometru), vznikne pomoci derivace

rovnice:
H(s)=s/(s2+g/R) (3)

, kde g je gravitace a R je polomér Zemé¢. Pravé z této rovnice lze ziskat chybu rychlosti pro
danou chybu akcelerometru. Pokud déle bude uvazovano o chybé akcelerometru jako o
konstantni chybé a bude-li modelovdna jako krokova funkce, lze za pomoci Laplaceovy
transformace fesit odezvy systému v zavislosti na ¢ase. Integraci chyby rychlosti se pak ziska
chyba polohy. Vysledky této analyzy pak ukazuji, Ze chyba rychlosti zplsobend severnim
akcelerometrem ma tvar sinusoidy se Schulerovo frekvenci. Vysledek analyzy je znazornén
na obrazku ¢. 21. Toto oscilacni chovani je projeven tzv. Schulerova ladéni a je zptisobeno
zakfivenim a rotaci Zemé¢. V praxi miize toto zkresleni vést ke znacnym naviga¢nim chybam.
Pokud bychom méli akcelerometr s chybou 100 mikro-g (pg), mize nam vyvolat béhem
nckolika hodin letu maximalni chybu rychlosti pfiblizné 0.8 m/s a maximalni chybu polohy
pak pfiblizné¢ 1.27 km. Snaha o minimalizaci zkresleni je tedy velmi dilezitym faktorem pro

zlepSeni letecké navigace. [1, 48]
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Obrazek 21: Chyba rychlosti severniho akcelerometru pro akcelerometr s
chybou 100 mikro-g (ug) [1]

V ptipad¢ analyzy gyroskopu je chyba gyroskopu uvaZovéana jako jedind chyba — tedy
pocatecni chyby rychlosti a polohy jsou nulové. Zkresleni gyroskopu je také konstantni a
funguje podobné jako u akcelerometru. Gyroskop tedy snima klopeni/klonéni i1 v piipadé, Ze
letadlo nijak nezata¢i. Pokud je gyroskop zkresleny, pak neptfesné udava thlovou rychlost
otaceni, coz vede k nespravnému odhadu polohy letadla, ktera je dulezitd pro spravnou funkci

akcelerometri. Napt. pokud si mysli, ze mifi na sever, ale ve skutecnosti miii lehce na
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severovychod, pak budou celkové vypocty o poloze letadla chybné. Tato chyba vychodniho

gyroskopu tedy znateln€ ovlivituje akcelerometr mifici na sever. [1]

Op¢ét je zde vyvozen matematicky model pro vypocet téchto chyb. Pfenosova funkce vypada

takto:
H(s)=g/(s’+g/R). 4)
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Obrazek 22: Vysledna chyba severniho kanadlu pro gyroskop s
chybou 0.01 %/h [1]

Déle 1ze uvazovat, ze chyba za¢ind v Case t=0 a vytvoii se krokova funkce, kterou lze fesit
pomoci Laplaceovy transformace v zavislosti na ¢ase. Vypocty pak vedou ke zjisténi, Ze
chyba rychlosti je vychylend sinusoida a chyba polohy je linedrné stoupajici sinusoida.
Vétsina v navigaci uzivanych gyroskopit ma chybu kolem 0.01 stupné za hodinu (deg/hour).
Tyto gyroskopy zptsobi za 4 hodiny letu drift pies 4 km. Tento efekt je pouze pocatecni ¢asti,

jelikoz naddle se musi brat v uvahu efekty jako ,,cross-coupling®. [1]

V horizontalnim kanéle chyby osciluji se Schulerovo periodou, v kanale vertikdlnim vsak
rostou neomezeng. Je to zpusobeno predevsim nespravnou korekci gravitace v ramci méteni
vertikdlniho akcelerometru. Je nutné tedy modelovat gravitaci, a to tak, ze bude zohlediiovat

zavislost gravitace na nadmoiské vySce. Vychazi se ze zjednoduSené rovnice:

g(h)=go[R/(R+h)J? (3)
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, kde gy je gravitace na povrchu Zemé, R je polomér Zem¢é a h je vyska nad Zemi.
Diferenciaci rovnice s ohledem na nadmoiskou vysku lze vyjadrit, jak se s onou nadmotskou
vyskou méni gravitace. Tento udaj se pak vyuzije k modelovani vlivu chyby nadmotské
vysky na méfeni gravitace. Pokud vypocitdvana vyska je vétsi nez redlnd, pak vypocitavana
gravitace je men$i nez redlna. Zde nastdva nejvetsi problém. Chyba vysky vede k chybé
gravitace, kterd zase vede k vét$i chybé vysky. Timto vznikd smycka chyb vedouci

k nestabilité systému. Finalni rovnice je odvozena spojenim diferencidlnich rovnic pro Sifeni
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Obrazek 23: Hyperbolicka vyskova chyba [1]
vyskovych a gravitacnich chyb do jedné rovnice, ktera popisuje, jak se pocate¢ni chyby
zvEétSuji v Case. Jsou v ni zahrnuty ¢leny gravitaéniho modelu, pocatecni vyskové chyby a
koeficienty citlivosti systému na tyto chyby. Tato findlni rovnice ma dva kofeny, a praveé
znich se zjisti, zda chyby budou konvergovat nebo divergovat (syst¢tm bude nestabilni).
Chyba se v systému §iii velmi rychle — pokud by pocatecni vyska byla naméfena s chybou

jednoho metru, pak za hodinu by chyba narostla na hodnotu 276 m (Ize vidét na obr. 23). [1]

Stejny prabéh by byl vidét i u chyby rychlosti vertikdlniho akcelerometru. Dilezitym
poznatkem je, ze tyto chyby maji hyperbolicky pribéh. To je zdsadni rozdil mezi chybami
horizontdlniho a vertikalniho kanalu. Zkresleni v horizontalni roviné vede k Schulerovo
oscilacim, kdeZto ve vertikéalni vede k chybam mificim k nekonecnu. Prvni inercialni systémy
tento problém feSily jednoduse — vertikalni kandl viilbec nemechanizovaly. Viibec nem¢éli
vertikalni akcelerometr a vilbec nepocitaly vertikdlni rychlost. Misto toho pracovaly
s nezavislym barometrickym vyskomérem. Ten sice také trp€l na chyby v naméfené vysce,
avSak ty nikdy nesmétfovaly k nekonecnu. Jeho nejvétsi nevyhodou bylo zpozdéni
v naméfenych hodnotach tlaku, které zptsobovalo zpozdéni v indikované vySce a vertikalni
rychlosti. Zacal se tak vyvijet vertikalni kanal, ktery se nejprve porovnaval s barometrickym
vyskomérem pro zajiSténi nizké latence a soucasné stability. Prvni implementace zahrnovaly

jednoduché analogové doplnky, pozdé€jsi provedly kompenzace atmosférickych zmén a jako

36



posledni pfisly tzv. Kalmanovy filtry, a to jak pro vystup vertikalni rychlosti a vysky, ale také
pro odhad chyb vertikdlniho akcelerometru a vySkomeéru. Kalméanovy filtry jsou vysvétleny

v kapitole 1.11. [1, 12]

Posledni dtlezity problém, ktery nastdva u senzorl inercidlnich systéma, je Sum. Modely
chyb, které byly doposud feseny, jsou linearni a pro ucely analyzy Casové invariantni
(neménné v urcitych podminkach). Diky tomu Ize pouzit teorii pro zpracovani ndhodnych
signali pro analyzu nahodnych vstup. Sum na Grovni rychlosti je povazovan za bily a
s nulovou stfedni hodnotou. Podstatnym faktorem je tak pouze jeho rozptyl. Dokonce
v kratkych ¢asovych intervalech (cca 5 min) je mozno zanedbat ucinky poloméru Zemé,
gravitani zpétné vazby, zemské rychlosti i Coriolisovy sily. V takovém piipad€ lze pro
akcelerometr aproximovat odchylku chyby polohy pomoci rovnice (6) a pro gyroskop pomoci
rovnice (7), kde oucc je standartni odchylka akcelerometru (v metrech za sekundu na druhou
odmocninu sekundy), oy je standartni odchylka gyroskopu (v radidnech za sekundu) a g je

nominalni velikost gravitace. [1]
Opos,acc :\/(]/3 >kO'accz *lj) (6)

Opos,gr=8/2*N(1/5 *0g" *F) (7)
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Obrazek 24: Rostouci polohova chyba zpiisobena sumem gyroskopu [1]

Pro gyroskop schybou 0.00125 deg/ Vhour (cca 3.64e-7 rad/s?) pak chybu polohy
vykreslenou do grafu Ize vidét na obr. 24. [1]

Chyby zplisobené Sumem jsou samoziejme veétsi 1 pro delsi ¢asové useky. Pro periody vétsi

nez 5 minut az po Schulerovu periodu 84.4 minuty se provadi analyza, kterd zohlednuje
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polomér Zemé¢ a gravitaéni zpétnou vazbu. Nakonec je dulezité si zdUraznit, ze
nejvyznamnéj$i dopad Sumu snimace je pfi inicializaci. Samotny vliv Sumu na vykonnost
polohy a rychlosti je sice v porovnani s ostatnimi typy chyb mensi, ale i piesto je dilezitym
faktorem pro dosazeni pozadované urovné inicializacniho vykonu. Méfeni akcelerometra se
totiz vyuzivaji pro tzv. ,,coarse levelling®, coz je urceni poc¢ate¢niho sklonu a naklonu. Méteni
gyroskopl se pak vyuzivaji pro tzv. ,,gyrocompassing“, coz je urCeni pocatecniho uhlu
zatadeni. Urovné Sumu senzorti se praméruji a vyuziji se pro presn&j§i podate¢ni nastaveni

sklonu, naklonu a zataceni. [1, 12]
1.10 Inercidlni referen¢ni systém (IRS)

Vsechny ptedeslé podkapitoly pojednavaji o principu fungovani inercidlni navigace a pro
demonstraci vSech piikladi je vyuzit Inercidlni Navigacni Systém (INS). Vyuziti INS v praci
o IRS muZe pisobit do urcité miry jako zavadéjici, je proto dilezité urcit, jaky je mezi témito

systémy rozdil.

Rozdil mezi témito dvéma systémy neni nijak vyrazny a ndzory lidi se trochu li§i. Ve své
podstaté se jednd o stejny systém, rozdily nastavaji v pouZitych technologiich. Jako INS se
oznacuji spise star$i systémy, které ke své praci pouzivaly mechanické gyroskopy, kdezto IRS
uz vyuziva optickych gyroskopt jako je napft. prstencovy laserovy gyroskop. S tim se také
poji rozdil v pfesnosti méfeni, ktery bude feSen v nésledujici kapitole. Druha varianta ptidava
jako rozdil fakt, Ze INS je samostatny navigacni systém, avSak IRS je (jiz podle jména) pouze
referencni. Lze to chapat tak, Ze INS ma vlastni vystup do kokpitu a 1ze podle n¢€j navigovat,
kdezto IRS mé vystup do ,,Flight Management System* (FMS), kde se spoji a porovnava
spole¢né s dalSimi vstupy jako ,,Air Data Computer (ADC) nebo ,,Global Positioning
System* (GPS). Vystup z FMS je pak ndsobné piesnéjsi, a to nejen diky lepSim technologiim
IRS. Tteti nazor tikd, Ze INS je pojmenovani pro cely systém, kde IRS slouzi k méfeni a

,Inertial Measurement/Reference Unit* (IMU/IRU) slouZzi k vypoctim. [5, 31]

Pro tuto préaci je uvazovana kombinace prvnich dvou variant. INS je star$i a slouzi jako
samostatny navigacni systém a IRS je nové&j$i, mefi stejna data a je vyuzivany jako reference

spoleéné s dalSimi systémy.
1.11 Integrace IRS s ostatnimi systémy na palubé letadla

Jak bylo pravé zminéno, IRS se vyuZziva pievazné v kombinaci s jinymi systémy. Témi

nejznamejSimi jsou dva. Prvnim je systém ,,Air Data Inertial Reference System* (ADIRS),
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ktery bude detailné¢ popsan v kapitole 2.1. Tim druhym je ,,Global Navigation Satellite
System* (GNSS), a to uz jak americky GPS nebo napt. rusky GLONASS.

IRS a GNSS se vyborn¢ dopliuji. GNSS poskytuje dlouhodobé vysoce presné udaje o poloze,
avsak je nachylny na ruseni ¢i ztratu signdlu. Naopak IRS je samostatny a funguje i v piipade
ztraty signalu. Jeho nevyhodou je ndm uz dobfe znamy drift, ktery se nejvice projevi na
dlouhych trasach. Kombinaci téchto dvou systémt jsme schopni znatelné zvysit celkovou
piesnost. K tomuto kombinovani jsou vyuzivany velmi pokrocilé techniky jako Kalmanovo

filtrovani. [1, 22]

wewvr

e Pfesnost — je nejzdsadnéjSi pozadavek pro funkci navigace. Je definovdna mira
presnosti, a to podle chybovych modela pfizpisobenych rtiznych scénaitim, které

béhem letu mohou nastat.

e Integrita — se tykd duveéryhodnosti poskytovanych udajii. Systém by mél disponovat
mechanismy, které zvladnou rozpoznat piekroceni prahovych hodnot a zajisti, ze

ptipadné vzacné, ale vyznamné chyby, budou zvladnuty.

e Dostupnost — se déli na kratkodobou a dlouhodobou. Kratkodobad zajistuje, Ze je
systém nepftetrzit¢ dostupny béhem letu, dlouhodoba, Ze je dostupny pred kazdym

letem.
e Rychlost pfenosu dat — je dalsi dilezity faktor pro piesné vypocty.

e Zpozdéni dat — musi byt co nejmensi, aby bylo zajisténo, ze pti obdrZeni dat fidicimi

systémy budou stéle relevantni. [1, 22]

Kalménovo filtrovani jiz bylo zminéno v kapitole 1.9. Jedna se o sloZitou matematickou
metodu, pouZzivanou nejen vV letectvi, k odhadovani linedrniho dynamického systému
z namétenych hodnot, které byvaji neuplné a znaéné ovlivnéné Sumem. Zjednodusené by se
dalo fici, Ze filtr pfedpovidd nadchézejici stav systému podle pfedchozich méfeni. Prikladem
muze byt, ze filtr predpovidd budouci polohu a rychlost letadla na zidklad¢ aktudlniho
odhadovaného stavu a pokynil pro zrychleni ¢i zataCeni. Jakmile algoritmus obdrzi nové
namétfené hodnoty, aktualizuje svoji predpovéd’. Kalmanovy filtry jsou vysoce u¢inné, avSak
jsou zalozené na ptredpokladu, Ze 1ze systém modelovat dle linedrnich rovnic. Pro systémy,

které tyto podminky nespliuji se vyuzivaji modifikované verze, jako je rozsifeny Kalmaniv
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filtr (EKF) nebo necentrovany Kéalmaniv filtr (UKF). Kalmanav filtr je tedy vysoce vykonny,
byt také slozity, algoritmus pro odhadovéani. Za spravnych podminek poskytuje optimalni
zpusob tvorby odhadi pro desitky parametrii soucasn€. V praxi by bylo ideélni jej porovnat se
skutecnymi daty a znamymi chybami, avSak to neni vzdy mozné. Proto je dulezité pfii
navrhovani takovéhoto filtru mit na paméti, jak velky dopad na ptfesnost bude mit.
Kélmanovy filtry jsou dlouhé a slozité téma, které by pro detailnéjSi podrobeni potiebovalo
spoustu mista, kazdopadné pro ucely této prace to jako nastinéni jejich tcelu staci. Rozbor
Kélménovych filtrii by urcit¢ mohlo byt dobré téma pro jinou bakalaiskou ¢i diplomovou

praci. [1, 12, 19, 22]

ADIRS a kombinace IRS s GNSS nejsou samoziejmé jedinou integraci IRS s ostatnimi
systémy. Tim, Ze IRS poskytuje referen¢ni udaje o poloze, jsou tyto vystupy vyuZity i u
dal§ich systémt. Lze mezi né¢ zaradit Flight Management System (FMS), Attitude and
Heading Reference System (AHRS), Autopilot System a Traffic Collision Avoidance System
(TCAS). FMS fidi planovani letu a navadéni na trati, odletu a piiletu. Udaje z IRS pak
pomahaji pro vypocet a udrzovani optimalni trasy letu a pro ur€ovani rychlosti a vysek letu s
nejnizsi spotiebou paliva. Na to navazuje autopilot, ktery podle udaji z FMS vede letadlo pro
definované trase. U AHRS (byt’ se jedna o samostatny systém) se data z IRS vyuzivaji pro
referenci o aktudlni orientaci letadla, jelikoz zdkladni informace o poloze letadla jsou
zobrazena na primarnim letovém displeji. Stejné vyuziti najdou i u TCAS. Dnesni letadla uz

wevr

systém jako IRS zasahuje hluboko mezi ostatni z nich. [5, 50]
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2 Prakticka ¢ast

2.1 Air Data Inertial Reference System (ADIRS)

ADIRS je pokrocilejsi a integrovanéjsi verzi IRS a ADC (Air Data Computer). Jedna se o
systém spojujici tyto dva zminéné v jeden piesnéjsi a efektivnéjsi navigacni systém. Systém
se sklada z n¢€kolika jednotek ADIRU (Air Data Inertial Reference Unit). Ty jsou slozeny
z jednotek ADM (Air Data Modules) a IRU (Inertial Reference Unit). [49]

Pro porovnanti je ptiloZzeno schéma IRS:

I podminky pfi inicializaci I

L

I 3 akcelerometry poloha

o rychlost
navigatni poitad orientace

I gravitadéni model I

I 3 gyroskopy

Obrazek 25: Blokové schéma IRS [30, 31]

Ve schéma lze vidét inercidlni méfici jednotku (IMU), kterd sestavd z gyroskopll a
akcelerometri uréenych pro sniméani pohybu letadla. Tyto udaje vedou do navigac¢niho
poditate spoletné s udaji, které byly ziskany inicializaci systému. Udaje z inicializaéniho
procesu obsahuji vychozi pozici letadla, tedy soufadnice a nadmotiskou vysku, orientaci
letadla a teplotu. Soucasti inicializa¢niho procesu je také kalibrace a kontrola chyb (,,biast*).
Ttetim vstupem do navigacniho je gravitacni model, kterym mize byt napt. v minulé kapitole

zminény model J2. [1, 30]
Schéma systému ADIR je zndzornéno na obrazku €. 26.

Ze schéma lze na prvni pohled poznat, Ze obsahuje vice vstupti nez samotny IRS. Tyto vstupy
jsou soucasti systétmu ADC. Pitotova trubice a staticky port slouzi pro méfeni vnéjsiho
dynamického a statického tlaku. Hodnoty tlakl vstupuji do Air Data Modules (ADM), které
prevadi naméfené hodnoty z trubic na Cisla. Dalsi dva vstupy jsou trubice TAT (Total Air
Temperature) a senzor AOA (Angle of Attack). TAT je ur€en pro porovnani statické
venkovni teploty s dynamickou a z tohoto rozdilu systém poté vypocitava pravou vzdusnou

rychlost (TAS). Senzor AOA slouzi k métfeni uhlu ndbéhu. Tyto udaje vstupuji do Airplane
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Obrazek 26: Blokové schéma ADIRS [14, 26, 27, 28, 29]

Information Management System (AIMS). Systém IRS neni v bloku explicitné zobrazen,
jelikoZ je soucasti jednotky ADIRU. VSechny tyto méfené a pocitané hodnoty sméfuji na
Primary Flight Display (PFD) ¢i Navigation Display (ND), kde jsou zobrazeny pilotovi.
Vystupy jsou uzity také pro Secondary Attitude Air Data Reference Unit (SAARU)
s vystupem v Standby Attitude Indicator (SAI), ktery slouzi v letadle jako uzavieny zalozni
umély horizont. Ve schématu je také zobrazena sbérnice ARINC 629. Jedn4 se o moderni
standardizovanou sbérnici, kterd umoziuje komunikaci vice systémt pro jediném paru

vodic¢l, umoziujici efektivnéjsi vyménu dat. [13, 14, 27, 32, 33, 34, 35]

Mezi klicové vlastnosti ADIRS patii zvySend bezpe€nost, obzvlast pro mista bez GPS signéalu
(napf. kolem poli nebo v ptipadech nouze) a presnéjsi tidaje vedouci k optimalizaci letové
trasy, a tedy uSetfeni paliva a provoznich nakladd. Pro spravnou funkci je potieba pecliva
pocatecni kalibrace a pravidelna rekalibrace pro zachovani piesnosti. Dilezitym faktorem je
spravné nastaveni pocatecnich podminek pro let, jelikoZz kazda chyba by se v systému S§ifila
po celou dobu letu. Systémy ADIRS jsou stale Castéji integrovany s druzicovymi systémy i
mimo GPS, tedy 1 se systémy jako GLONASS nebo Galileo. Typické dopravni letadlo ma
v dnesni dob€ na palubé ADIRS se tfemi na sobé nezavislymi ADIRU, kde kazda jednotka
kombinuje vlastni ADC a IRS. ADIRU 1 je ur€eny pro pfistroje na kapitanové stran¢ kokpitu,
ADIRU 2 pro pfistroje na strané prvniho dustojnika a ADIRU 3 jako zalozni. ADIRS

potiebuje ke své spravné funkci pocatecni inicializaci, ktera trva nékolik minut a letadlo pfi ni
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musi byt nehybné. ADIRS disponuje dvéma mody, a to NAV (navigation) a ATT (attitude).

NAV se pouziva pro navigaci a ATT funguje jako AHRS bez toho, aby poskytoval odhad

polohy. Pokud béhem letu pfepneme z médu NAV na ATT nebo OFF, pak rezim NAV uz po
zbytek letu nebude funk¢ni. [49, 51]

2.2 Analyza presnosti IRS

Jak jiz bylo zminéno, IRS disponuje piesnéj$im vybavenim. Tento vyrok bude demonstrovan

na realném IRS. Pro potiebu analyzy byl jako ptiklad IRS vybran IRS od vyrobce Honeywell,

a to presné Laseref IV IRS. Tento systém lze najit u letadel jako napt. Cessna Citation X nebo

GULFSTREAM G-V. [15]

Pro uréovani chyb se vyuzivaji tyto vlastnosti:

e Pro gyroskop:

o

,bias stability* — méfi konzistenci, s jakou se méni vystupni hodnota nulové
rychlosti gyroskopu. Nizs§i hodnota naznacuje vyssi piesnost a ze chyba méfeni

gyroskopu se od skutecné nulové hodnoty méni jen mélo.

»angular random walk (ARW)*“ — méfi a kvantifikuje ndhodny Sum v méfeni

nizsi velikost driftu.

citlivost na magnetické pole — urcuje citlivost gyroskopu na magnetické rusent.

Udéava se v stupnich za hodinu za gauss magnetického pole.

e Pro akcelerometr:

,bias“ — odchylka od skute¢ného zrychleni zptisobena posunem akcelerometru.

»scale factor — pomér mezi vstupnim a vystupnim signalem akcelerometru.

wevr

tepelnd citlivost — hodnota udavajici, jak zména teploty ovliviluje spravnou

funkci akcelerometru

[1,12,15,17,19, 20]
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bias stability | ARW mag. citlivost | bias scale factor | tep. citlivost

0.0035 °/h 0.0035 °/~h | 0.002 <8 mg 1.2-1.46 mA | <60 g/°C
°/h/gauss

Tabulka 1: Hodnoty pro Laseref 1V [15, 17, 20]
Pro ucely analyzy bude vyuzita zjednoduSena verze. IRS bude stacionarni a chyby, které
budou vystupem simulace v grafu, budou ukazovat, jak se métené hodnoty méni v piipadé, ze
je IRS v klidu a ve vodorovné poloze. Pro simulaci téchto dat bude vyuzit program Matlab,
jelikoz disponuje pro tuto tlohu velmi uzite¢nou knihovnou imuSensor. Tato knihovna je
pravé urcena pro praci s inercidlnimi systémy a diky ni je mozné provést jednoduchou

simulaci. [52]

Prvnim krokem bude simulovani akcelerometru. Byt se pfi vypoctech uziva i teplotni
citlivost, pro ukdzku v téchto podminkach bude mit zanedbatelnou hodnotu. Podstatnym
faktorem bude predevsim bias, jehoZ hodnota 0.008 g. Nyni bude pfedstaven kod simulace.
Pozn.: Matlab pracuje s programovacimi jazyky C a C++, kde znaménko ,,%"“ komentuje
dany kod. Tyto zelené¢ zvyraznéné tadky slouzi jako komentovani postupu pii psani

zdrojového kodu simulace. [17]

% vytvoreni objektu imuSensor (obsahuje i magnetometr, ten vsak nebude vyuzit)
IMU = imuSensor(‘accel-gyro-mag’);
% uprava hodnot imuSensor akcelerometru podle nasich hodnot
% pridani i nekterych dalsich hodnot, které funkci akcelerometru obvykle ovliviiuji
akcelerometr = accelparams(...
'ConstantBias’ 0.008,...
'BiasInstability’, 0.0001,...
'NoiseDensity', 0.02,...
'RandomWalk', 0.001),
IMU.Accelerometer = akcelerometr,
% definovani délky simulace a frekvence vzorkovani
vzorky = 1000;
IMU.SampleRate = 100; % vzorkovani 100 Hz
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% nastaveni vektoru zrychleni a uhlové rychlosti — vSechny jsou nulové, aby IRS byla v klidu
zrychleni = zeros(vzorky, 3);
uhlovarychlost = zeros(vzorky, 3);

% vygenerovani IMU dat
[accelReading, gyroReading, magReading] = IMU(zrychleni, uhlovarychlost),
% casovy vektor pro vykresleni

t = (0:(vzorky-1)) / IMU.SampleRate;
% vykresleni do grafu

figure;

subplot(2,1,1);

plot(t, accelReading(:,1));
legend('X-axis');
title("Akcelerometr’);

xlabel('Cas (s)");

viabel('Zrychleni (m/s"2)');
subplot(2,1,2);

plot(t, accelReading);
legend('X-axis', 'Y-axis', '"Z-axis');
title("Akcelerometr’);

xlabel('Cas (s)");

viabel('Zrychleni (m/s"2)');
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Obrazek 28: Graf pro akcelerometr na ose x [24]
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Obrazek 27: Graf pro akcelerometry na vsech trech osach [24]
Vystupem budou dva grafy. Zamérné byly vykresleny dva, jelikoz jak je vidét ve druhém
grafu, osa z je zna¢n¢ vychylend od os x a y. To je zptisobeno hodnotou gravitace, ktera na
akcelerometry pusobi, i kdyZ je IRS v klidu. Prvni graf jsme je tak vykreslen, aby bylo 1épe
vidét, jak se chyba zrychleni méni a v jakych vychylkach se pohybuje.

Stejny postup Ize aplikovat i pro gyroskop. U n¢j pro simulaci staci hodnoty bias a ARW. [20]

% vytvoreni objektu imuSensor (obsahuje i magnetometr, ten vsak nebude vyuzit)
IMU = imuSensor('accel-gyro-mag');

% zadani chyb a jejich prevod na zakladni jednotky

biasStupne = 0.0035; % bias ve stupnich za hodinu

biasRadiany = (biasStupne * (pi/180)) / 3600; % bias v radidnech za sekundu
arwStupne = 0.0035; % random walk ve stupnich za odmocninu hodiny

arwRadiany = (arwStupne * (pi/180)) / sqrt(3600); % random walk v radianech za
odmocninu hodiny

% uprava hodnot imuSensor gyroskopu podle nasich hodnot
gyroskop = gyroparams(...

'‘ConstantBias', biasRadiany,...
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'‘RandomWalk', arwRadiany);

IMU.Gyroscope = gyroskop;

% definovani délky simulace a frekvence vzorkovani

vzorky = 1000;
IMU.SampleRate = 100; % vzorkovani 100 Hz

% nastaveni vektoru zrychleni a uhlové rychlosti — vsechny jsou nulové, aby IRS byla v klidu
zrychleni = zeros(vzorky, 3);

uhlovarychlost = zeros(vzorky, 3);

% vygenerovani IMU dat
[accelReading, gyroReading, magReading] = IMU(zrychleni, uhlovarychlost);

% casovy vektor pro vykresleni

t = (0:(vzorky-1)) / IMU.SampleRate;

% vykresleni do grafu
figure;
plot(t, gyroReading);
legend('osa x', 'osa y', 'osa z');

title("Gyroskop'),
xlabel('Cas (s)");
ylabel("Uhlova rychlost (rad/s)’);
Vystupni graf ukazujici chyby ovliviiujici gyroskopy ve stacionarni IRS vypada takto.
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Obrazek 29: Graf pro akcelerometry na vSech trech osdach [24]

U gyroskopii se chyby pohybuji v podobnych hodnotach ve vsech tfech oséach. Je viditelné, ze
i kdyz je IRS vklidu, gyroskopy se od nulové hodnoty odchyluji az o 6*10¢ rad/s.

Samoziejmé tato chyba bude ovliviiovat systém béhem letu a bude se kumulovat, kazdopadné

47



Laseref IV je vysoce piesny IRS a tato chyba je rozhodné mensi nez u jeho ptredchidcti. Pro

demonstraci porovname Laseref IV se starsim IRS.

Pro porovnani je zvolen jeden z predchiidci Laseref IV, a to pfesné¢ Laseref II. Bias
akcelerometri dosahuje maximalnich hodnot 0.05 g. Bias gyroskopt pak dosahuje 0.02 °/h a
ARW 0.02 °/~h. Tyto hodnoty budou zakomponovany do zdrojového kodu simulace tak, aby
bylo mozné je v grafu porovnat s Laseref IV. Pro zjednodusSeni grafii bude vykreslovana

pouze osa x. [21]

Do kodu bude vlozena stejné ¢ast, pouze hodnoty zménéné na biasy Laseref II. Néasledné bude
vykreslovaci blok kodu upraven tak, aby vykreslil osy x z obou IRS do jednoho grafu. Cely
zdrojovy kod je k nahlédnuti v ptiloze A a vSechny grafy v priloze B. Jako prvni graf bude

porovnani akcelerometrti.
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021! | | || ' | 1
‘. | ‘ i | | |‘
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Obrazek 30: Porovnani presnosti akcelerometrii Laseref IV a Laseref II [24]

I ztakto jednoduché simulace lze vidét rozdily mezi star§i a novéjsi verzi Laseref IRS.
Akcelerometr u IRS v klidovém stavu dosahuje u Laseref IV primérnych chyb kolem 0.2
m/s>. U Laseref je tato chyba znatelné vy$si. Jeji primerna hodnota se pohybuje kolem 0.4
m/s>. Nutno také podotknout, Ze chyby ovliviiujici tento graf jsou pouze biasy a Sum (kde
Laseref II trpi na Sum o néco vice). Neni v nich zahrnuta chyba Skaly méfitka ani dynamické
prostfedi, kde by se tento graf vinul podé¢l sinusoidy kviili Schulerovo oscilacim. Nasledné

budou porovnany gyroskopy téchto dvou IRS.
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Obrazek 31: Porovnani gyroskopu Laseref IV a Laseref Il [24]
Zde uz lze vidét znatelny rozdil. U Laseref IV se chyba pohybuje v ¥adech 10 rad/s, kdeZto u
Laseref II se pohybuje v fadech 107 rad/s. Tento graf je krasnou demonstraci, jak se vyvoj
IRS posunul a jak se presnost novéjsich systémi zvysila. Samoziejmé i u této simulace
gyroskopu stale plati, ze graf neni dynamicky ovlivnén (tudiz zadné oscilace) a IRS je
v klidovém stavu. Pozn.: Ani jedna z téchto simulaci nezahrnuje zadnou z forem filtrovani ¢i

korekci (napf. Sumu). Kdyby je obsahovala, dosaZené chyby budou dosahovat nizsich hodnot.

Tteti simulaci je porovnani IRS se starymi INS piiblizné ze 70. let, které jesté pracovaly
s mechanickymi gyroskopy a piezoelektrickymi akcelerometry. Hodnoty chyb byly razantné
vyssi. Tentokrat jiz nebude vychazeno z jednoho specifického systému, ale z primérnych
hodnot pro danou dobu. Chyby budou pro uUcely této simulace nastaveny nasledovné. Bias
akcelerometru 0.1 g, bias gyroskopu 0.1 °h a ARW gyroskopu 0.1 °/~h. Tehdejsi
akcelerometry také trp€ly vice na Sum nez dnes, proto nastavime hodnotu Sumu z 0.02 na 0.1
mg/VHz. INS s touto velikosti chyb uz se dnes nepouZivaji. [16] Grafy jsou znazornény

na obrazku ¢. 32.

Z téchto dvou grafl lze velmi krasné videt, jak moc se vyvoj inercidlni navigace posunul.
Bias chyby, které¢ se zmenSily az o tfi fddy a zmenSeni Sumu vede k markantnimu zvySeni
piesnosti — o to vice u systému, kde se tyto chyby kumuluji a ktery se vyuziva k navigovani
letadel. Opét je dilezité pfipomenout, ze ani u tohoto grafu neni zahrnuto dynamické
prostfedi ani korekce chyb. Kazdopadné jako demonstrace o vyvoji v pfesnosti inercidlnich

navigacnich a referencnich systémi je tato ukdzka postacujici.
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Obrazek 32: Porovnani IRS vs INS (24)
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2.3 Presnost IRS v jednotlivych fazich letu

Posledni otazkou bude feSeno, zda chyby ovliviiuji pfesnost systému v jednotlivych fazich
letu jinak. Tato otazka je lehce zaludna a bez realnych dat se téZce dokazuje. Ugelem této

kapitoly bude na ni odpovédét alespon teoreticky.

Je simulovan let z Houstonu v Texasu do Aucklandu na Novém Zélandu. Pro let je pouZita
pfima a nejkrat§i mozna trasa, kterd tak bude ¢init 6467 NM. Rychlost bude 500 kt a let bude
trvat necelych 13 hodin. VSechny senzory by pii takovém letu vykazovaly drift a variaci, pro
jednoduchost piikladu vSak nebudou zahrnuty. Bias akcelerometru 100 pg, bias gyroskopu

0.01 °/h a ARW gyroskopu 0.01 °/Vh. Vysledek 1ze vidét na obr. 31, 32 a 33. [1]

Z grafli 1ze vycCist, Ze chyby viceméné pouze rostou. V prvnim grafu je vidét znatelny nartst
chybach rychlosti mezi 4-12h oproti prvnim dvéma hodinam letu. V druhém grafu, ktery
ukazuje polohovou chybu, je Cervené naznaCeno, ze chyba nevykazuje zddné extrémni
vychylky. Jediné vétsi vychylka, ke které v pribéhu letu dojde, je vidét v grafu tfetim. Chyba
v Eulerovo uhlu pro zatadCeni stale stoupd, kdezto pro klopeni a klonéni stale osciluje kolem

nuly. To je zpisobeno vlivem gravitace, kterd ve svislé ose zpisobuje vétsi chyby. Tento jev
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Obrazek 35: Horizontdlni chyby rychlosti [1] Obrazek 34: Horizontdlni chyba polohy [1]
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Obrazek 33: Chyby v Eulerovo uhlech [1]

vSak neni ovlivnény fazemi letu. Je také vyrazné¢ vidét Schulerovy oscilace, které jsou
zpusobeny zakiivenim Zemé. Pokud by byly uvazovany drift a variace, chyby by se vice
kumulovaly a dosahovaly vysSich maximalnich hodnot. V reélu k tomu dochézi, avsak systém
je opatfeny matematickymi modely, které vystupni hodnoty kalibruji a opravuji. Z prvniho
pohledu by se tak dalo soudit, ze jednotlivé faze letu piesnost IRS pftili§ neovliviuji. To vSak

neni Gplnd pravda.

Nejvice kritické faze letu jsou pfistani a vzlet. Beéhem nich dochazi k velmi vyraznym
zménam zrychleni a thlovych pohybii. Vysoké zrychleni mize vést k vy$Sim silam ptisobicim

na akcelerometry, které miize docasné zhorsit zkresleni i sum. Uhlové pohyby, ke kterym

N 24

pii manévrech v cestovnich vyskach. Letadlo je navic také vice nachylné na vlivy prostredi

51



jako napf. poryvy vétru, které letadlo vice dynamicky namahaji. Tyto podminky jsou pak

vyzvou pro senzory, jelikoz i mala chyba vede k odchylkam ve vypoctech. [53]

Tyto aspekty samoziejmé ovliviiuji rovnice, které vypocitavaji rychlosti a polohu. Pokud jsou
do rovnice ptivedeny vstupni hodnoty s vétsi odchylkou a Sumem, je logické, ze na vystupu
nebudou tolik piesnd data. Pocatecni chyby nebo zkresleni méfeni zrychleni a uhlové
rychlosti se v nich totiz §ifi, jelikoz rychlost je integralem zrychleni a poloha je integralem

rychlosti. Veskeré chyby v pocatecnich fazich se tak na vystupech zesiluji.

Takovy jednoduchy manévr si lze demonstrovat. Uvazujme letadlo, které leti rychlosti 100
m/s smérem na sever a chyby rychlosti jsou 0.05 m/s pro severni akcelerometr a 0.1 m/s pro
vychodni. Chyba zataceni (yaw) je v tomto piikladu rovna 1 mrad. Pokud letadlo zrychli na
200 m/s, zvysi se chyba vychodniho akcelerometru na dvojnédsobek, tedy 0.2 m/s. Pokud
nasledné letadlo zatoc¢i o 90° na zapad, zvysi se severni chyba rychlosti az na 0.25 m/s a

vychodni spadne na 0. Tento ptiklad je zndzornén na obrazcich €. 36, 37. [22]
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0.25 -
“‘g zrychleni zatitka
= 0.2 4
£ 015 -
=
o
2 0.1 4
2 [ chyt

severni chyba
£ 0.05 /
o
0

0 20 40 60 80 100 120
¢as v sekundach

Obrdazek 36: Severni chyba rychlosti ovlivnéna manévry letadla [22]
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Obrazek 37: Vychodni chyba rychlosti ovlivnena manévry letadla [22]
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A na manévrech letadla jsou zavislé i ostatni chyby, jako chyba Skaly meéftitka (scale factor
error), ,,cross-coupling* nebo vliv gravitace na gyroskopy. Pokud by v ptikladu byl uvazovan
pro osu x akcelerometr s chybou Skaly métitka s hodnotou 500 ppm, pak by se chyba béhem
zrychleni zvysila o 0.05 m/s. Pro gyroskop na ose z by chyba skaly méfitka o hodnoté -637
ppm stacila na zdvojnasobeni chyby na 2 mrad. Zmény rychlosti a sméru se pii po sob¢
jdoucich manévrech casto vyrusi, takze se vliv chyby Skaly méfitka a cross-coupling do
znacné miry zprumeéruji. Vyjimkou jsou kruhové a ovalné trajektorie, kde zpusobuji chyby

polohy, které s Casem rostou. [22]

Protoze se muze docasné zvysit zkresleni senzorti, manévry letadla se také projevi v rovnicich

pro vypocet rychlostnich a polohovych chyb. Rovnice pro vypocet mohou vypadat takto:
Ovx (1) = (O j0581n) (0052) u(1) (8
Opx () = (Sfix 105°sin) [1-cos(wst)] u(t) 9)

, kde Jfpx je bias daného akcelerometru. Pokud bude na akcelerometr ptsobit velké zrychlent,

zvys$i se velikost biasu a tim 1 rychlostni a polohova chyba. [1]

Odpoveéd’ na feSenou otazku je tedy ano — kritické faze do urcité miry ovlivni presnost
senzord. Je to zplsobeno predevsim tim, Ze pii nich dochazi k vice a také vétSim manévrim.
Pravé tyto manévry jsou strijci nejvetSich chyb v kritickych fazich letu. DneSnich moderni
IRS vsak disponuji sloZitymi metodami pro korekce, kalibrace a predpovidani chyb, pfesnymi
senzory (jako napf. RLG), integraci s jinymi systémy a vykonnou vypocetni technikou, ktera
je schopna vSechny chyby modelovat a kompenzovat v redlném case. Diky témto moznostem
lze chyby sniZit na Uroven, kterd pro navigaci nema vyznamny dopad. KaZzdopadné Zadny
systém neni bezchybny a je dilezité se stile snaZit o minimalizaci dopadu chyb na piesnost

navigacnich systémt pro zvySeni bezpecnosti v letectvi.
2.4 Analyza presnosti IRS v letecké dopravé a v jinych odvétvich

Tato préace se zabyva presnosti IRS v letecké doprave, kazdopadné IRS se nevyuziva pouze

v ni. IRS jsou vyuzivany i v jinych odvétvich jako napft. na lodich, vojenské technice ¢i
dronech. Posledni simulace bude demonstrovat rozdil mezi IRS uzivanym v letecké doprave,
tedy jiz feSenym Laseref IV, a IRS HG1700. Vyrobcem je opét Honeywell, avSak tento IRS je
urceny pro pouziti v Siroké skale zbrani a bezpilotnich letounti (UAV). Tento IRS ma vice

variant, pro ucel nasledujici simulace je uzit mode HG1700AG60. Bias akcelerometrt
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dosahuje maximalnich hodnot 0.002 g. Bias gyroskopt pak dosahuje az 3 °/h a ARW 0.3

°/\h. Simulace je znazornéna na obr. 38. [54]
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Obrazek 38: Porovnani Laseref IV a HG1700 [24]

HG1700 vyuZiva o néco malo presnéjsi akcelerometry zvané Resonating Beam

Accelerometers (RBA), coZ se projevuje i v simulaci. Nejedna se vSak o tak vyrazny rozdil

jako v ptipad¢ gyroskopt. Je vidét, Ze gyroskopy uzivané HG1700 jsou znatelné¢ méné presné.

HG1700 se fadi mezi systémy taktického fadu — tzv. ,tactical-grade®. Tento fad byva uzivan

praveé ve vojenskych aplikacich. Laseref IV se fadi mezi navigacni fad (,,nav-grade®), kde je

potieba vysoka piesnost vSech komponent. Rozdily jednotlivych IRS jsou vétSinou ovlivnény

aspekty jako ucel pouziti nebo cenou za dany systém.

IRS je mimo tyto dvé pole vyuzivan i ve spousté dalSich odvétvi. Patii mezi né€ napt. ndmoini

navigace, zemedelstvi, robotika, drony a spoustu dalSich. Zadné z téchto zminénych vSak

nedosahuje takové presnosti jako IRS navigac¢niho tadu. [55]
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3 ZAVER

Cilem této bakalaiské prace bylo poskytnout komplexni pohled na inercidlni navigaci
v letectvi, a to konkrétné¢ na Inercidlni Referencni Systém (IRS). Déale méla byt feSena
ptesnost tohoto systému v porovnani s jeho piedchiidcem Inercidlnim Navigacnim Systémem
(INS) a integrace s ostatnimi systémy na palub¢ letadla. Poslednim bodem bylo zhodnoceni

presnosti IRS v raznych fazich letu.

Prace se zaobird perspektivnim, a predevsim pro vyvoj v letecké dopravé dilezitym tématem.
Diky vyvoji navigacnich systémt jsme schopni letadla navigovat stdle ptesnéji, coz je
v civilni letecké dopravé Zivotné dulezité téma. IRS je jedine¢nym piikladem systému, kde 1
mald chyba mize vést ke ztratdam na lidskych Zivotech, a proto je pro dulezité presnost a

spolehlivost téchto systému stale zlepSovat.

Prvni kapitola je vénovéna principu funkce inercidlni navigace a inercidlnich systémi.
Kapitola detailn¢ rozebira princip, na kterém je tento zptisob navigace zalozen, jaké zdkladni
problémy musi prekonavat, jak funguje inercidlni navigacni systém a z ¢eho se sklada. Po
vysvétleni téchto bodl kapitola vnasi ctenafe do problematiky chyb, se kterymi se musi IRS 1
INS potykat. Posledni ¢ast kapitoly je vénovana vysvétleni rozdilti mezi IRS a INS a popsani

integrace IRS s ostatnimi systémy jako GNSS.

Druhéd kapitola zacind detailnim popisem Air Data Inertial Reference System (ADIRS).
Popisuje, z ceho se systém sklada a jaké prvky jsou k tomu vyuzity. Nadale se kapitola vénuje
Jiz samotné demonstraci chyb zminénych v kapitole prvni. Vysvétluje, jaké chyby se u IRS
objevuji a v jakych hodnotach se pohybuji. Tyto hodnoty poté porovnava s hodnotami svého
predchidce, a to jak pfedeslé generace IRS, tak starSi INS z minulého stoleti. K tomuto ucelu
autor vytvofil simulaci v programu Matlab pro grafické znizornéni vyvoje inercidlnich
systémtl. Nasledné je jesté v kapitole odpoveézeno na otazku, zda jednotlivé faze letu ovliviuji
piesnost IRS. Poslednim bodem je porovnani ptesnosti IRS uzivané v letectvi s IRS z jiného

odvétvi.
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PRILOHA A: Zdrojovy kéd simulace

% vytvorime objekt imuSensor (obsahuje i magnetometr, ten vSak vyuzivat nebudeme)
IMU1 = imuSensor('accel-gyro-mag');
IMU2 = imuSensor('accel-gyro-mag');

% zadame chyby a prevedeme je na zakladni jednotky (pro Laseref IV)
biasStupnelV = 0.0035; % bias v stupnich za hodinu
biasRadianyIV = (biasStupnelIV * (pi/180)) / 3600; % bias v radianech za sekundu
arwStupnelV = 0.0035; % random walk ve stupnich za odmocninu hodiny
arwRadianyIV = (arwStupnelV * (pi/180)) / sqrt(3600); % random walk v radianech
za odmocninu hodiny
% upravime hodnoty imuSensor gyroskopu podle naSich hodnot
gyroskopIV = gyroparams(...

‘ConstantBias’, biasRadianylVv,...

'RandomWalk', arwRadianylIV);
IMUl.Gyroscope = gyroskopIV;

% upravime hodnoty imuSensor akcelerometru podle nasich hodnot (pro LaserefIV)
% pridame i nékteré dalSi hodnoty, které funkci akcelerometru obvykle ovliviuji
akcelerometrIV = accelparams(...

'ConstantBias', 0.008,...

'BiasInstability', ©.0001,...

‘NoiseDensity', 0.02,...

'RandomWalk', ©.001);
IMUl.Accelerometer = akcelerometrlV;

% zadame chyby a prevedeme je na zdkladni jednotky (pro Laseref II)

biasStupnelIl = 0.02; % bias v stupnich za hodinu

biasRadianyII = (biasStupneIIl * (pi/180)) / 3600; % bias v radianech za sekundu
arwStupneIIl = 0.02; % random walk ve stupnich za odmocninu hodiny

arwRadianyII = (arwStupnell * (pi/180)) / sqrt(3600); % random walk v radidnech
za odmocninu hodiny

% upravime hodnoty imuSensor gyroskopu podle nasSich hodnot
gyroskopIV = gyroparams(...

"ConstantBias', biasRadianyII,...

'RandomWalk’, arwRadianyII);
IMU2.Gyroscope = gyroskopIV;

% upravime hodnoty imuSensor akcelerometru podle nasich hodnot (pro LaserefII)
% pridame i nékteré dalsi hodnoty, které funkci akcelerometru obvykle ovlivhuji

akcelerometrII = accelparams(...
'ConstantBias', 0.05,...
'BiasInstability', ©.0001,...
‘NoiseDensity', 0.03,...
'RandomWalk', ©.001);

IMU2.Accelerometer = akcelerometrII;

%hodnoty pro INS
%{ akcelerometrII = accelparams(...
'ConstantBias’', 0.1,...
'BiasInstability', 0.0005,...
‘NoiseDensity', 0.1,...
‘RandomWalk', ©.01);
IMU2.Accelerometer = akcelerometrII; %}
% definujeme si délku simulace a frekvenci vzorkovani
vzorky = 1000;
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IMUl.SampleRate
IMU2.SampleRate

100;
100;% vzorkovani 100 Hz

% nastavime vektory zrychleni a uhlové rychlo
% IRS byla v klidu

zrychleni = zeros(vzorky, 3);

uhlovarychlost = zeros(vzorky, 3);

% vygenerujeme IMU data pro Laseref IV
[accelReadingl, gyroReadingl, magReadingl]
% vygenerujeme IMU data pro Laseref II
[accelReading2, gyroReading2, magReading2]

% Casovy vektor pro vykresleni

t = (@:(vzorky-1)) / IMUl.SampleRate;
% vykresleni do grafu

figure;

subplot(5,1,1);

plot(t, accelReadingl(:,1));
legend('osa x');
title('Akcelerometr Laseref IV');
xlabel('Cas (s)');
ylabel('Zrychleni (m/s”2)');

subplot(5,1,2);

plot(t, accelReadingl);
legend('osa x', 'osa y', 'osa z');
title('Akcelerometry Laseref IV');
xlabel('Cas (s)');
ylabel('Zrychleni (m/s”2)"');

subplot(5,1,3);

plot(t, gyroReadingl);

legend('osa x', 'osa y', 'osa z');
title('Gyroskopy Laseref IV');
xlabel('Cas (s)');

ylabel('Uhlova rychlost (rad/s)');

subplot(5,1,4);

hold on;

plot(t, accelReadingl(:,1), 'b', 'DisplayName
plot(t, accelReading2(:,1), 'r', 'DisplayName

legend('Laseref IV', 'Laseref II');
title('Porovnani akcelerometrd');
xlabel('Cas (s)');
ylabel('Zrychleni (m/s”2)"');

hold off;

subplot(5,1,5);

hold on;

plot(t, gyroReadingl(:,1), 'b', 'DisplayName’
plot(t, gyroReading2(:,1), 'r', 'DisplayName’

legend('Laaseref IV', 'Laseref II');
title('Porovnani gyroskopd');
xlabel('Cas (s)');

ylabel('Uhlova rychlost (rad/s)');

62

sti - vSechny jsou nulové, aby

IMU1(zrychleni, uhlovarychlost);

IMU2(zrychleni, uhlovarychlost);

"IV');
"I1');

'
J

1
J

"IV');
'I1');

)

)



PRILOHA B: Vystupni grafy ze simulace
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