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DESCRIPCION
Sistema y proceso para medicion y evaluacion de datos aéreos e inerciales
La presente invencion se refiere a un sistema y a un proceso para medir y evaluar datos aéreos e inerciales.

Se sabe que, para controlar y navegar una aeronave, es obligatorio detectar datos aéreos, como velocidad y altura, y
algunos parametros de inercia, como angulos de guifiada y balanceo. Ademas, las aeronaves que usan sistemas de
control de navegacion automaticos necesitan medir mas datos aéreos, que comprenden angulos aerodindmicos
(4ngulos de incidencia y derrape) y otros datos inerciales, tales como, por ejemplo, aceleraciones lineales y velocidades
angulares de la aeronave. Por lo tanto, para tener disponible un conjunto completo de datos aéreos e inerciales, se
conocen actualmente sistemas multifuncionales, cominmente llamados ADAHRS (“Air Data, Attitude & Heading
Reference System”), en los cuales, para cada cantidad de datos aéreos a medirse, se usa una sonda 0 sensor,
dedicado a una medida directa de dicha cantidad. Ademas, para algunos tipos de aeronaves (por ejemplo, “locales” o
bimotores), los anteriores sistemas de medicién del aire e inerciales son redundantes, para cumplir con los requisitos de
seguridad requeridos por las normas aeronauticas.

En particular, para sistemas de datos aéreos (ADS), se conocen los siguientes sistemas tecnol6gicos, que comprenden
una pluralidad de sensores y computadoras de procesamiento (ADC) de sefiales procedentes de tales sensores:

sistema con sondas clasicas: dicho sistema tiene la ventaja de ser una tecnologia consolidada, que se puede encontrar
facilmente en el mercado a un costo reducido, pero tiene problemas muy grandes relacionados con el tamafio total de
las propias sondas y/o la interferencia mutua con sensores Opticos o electrodpticos, y por lo tanto, es poco adecuado
para aeronaves en las que la reduccion de tamafios y pesos y/o interferencias generadas, tales como, por ejemplo,
drones UAV (“vehiculo aéreo no tripulado”), son caracteristicas esenciales;

sistema de datos aéreos del tipo “vigueta”: dicho sistema tiene el problema de no ser redundante debido a problemas
relacionados con la instalacion de “vigueta” y la interferencia con sensores 6pticos o electrodpticos: también estos son
problemas particularmente importantes en los UAV modernos debido a interferencias generadas;

sistema que utiliza sondas multifuncionales: dicho sistema requiere una menor cantidad de sondas externas con
respecto al sistema clasico y puede ser redundante a pesar de los mayores costos con respecto a los sistemas
anteriores, aunque vuelve a tener problemas relacionados con la instalacion, que requieren posiciones avanzadas.

Los sistemas anteriores explotan las medidas directas de datos aéreos y métodos de calibracion clasicos (polinomios o
tablas), mientras que hay algunos ejemplos en la literatura que explotan diferentes técnicas de software para calibrar o
una estimacioén de un conjunto parcial o completo de datos aéreos.

Ejemplos de tales sistemas se describen en los documentos US6466888, US4769759, US6273370, US6604029 y EP
1256863 (que divulga un sistema de acuerdo con el preambulo de la reivindicacion 1). En particular:

- El documento US6466888 divulga un método basado en redes neuronales para estimar todos los datos aéreos sin
usar sondas externas, principalmente para estimar una velocidad y, por lo tanto, particularmente aconsejable para
helicopteros, pero no proporciona ningun tipo de plataforma integrada y programable;

- El documento US6273370 divulga algunos algoritmos matematicos que, explotando la medida de las aceleraciones
inerciales, corrigen las medidas locales de incidencia y los angulos de derrape, pero no proporcionan ninguna medida
indirecta de los angulos anteriores;

- El documento US4769759 divulga un método, basado en modelos matematicos no lineales, para la estimacion
indirecta de angulos de incidencia y derrape que explota datos inerciales, pero requiere una alta capacidad de calculo y
no proporciona ninguna plataforma integrada y programable para estimar los angulos anteriores;

- El documento US6604029 divulga una metodologia para compensar medidas (a través de SMARTPROBE®) de
angulo de incidencia y de presion estatica y redes neuronales cuando hay viento lateral, explotando medidas de datos
aéreos y de inercia, pero no proporciona ninguna medida indirecta de a y/o 8 o multi- sensor y plataforma programable.

Ademas, la complejidad de los sistemas anteriores tiene otros problemas comunes, tales como:

- la absorcién de potencias eléctricas relativamente altas necesarias para suministrar los sistemas de descongelacion de
sondas externas debido al nUmero de sondas externas requeridas para la medicion directa de datos aéreos y/o la
capacidad de calculo necesaria para su procesamiento;

- una fiabilidad vinculada a la presencia de algunas partes deslizantes mecanicas (como, por ejemplo, las alas clasicas)
ylo las condiciones ambientales que pueden afectar el correcto funcionamiento de las sondas externas (por ejemplo,
problemas derivados de la presencia de polvo, agua, etc.)



10

15

20

25

30

35

40

45

50

55

60

65

ES 2651 369 T3

Actualmente, por lo tanto, no hay sistemas ADAHRS capaces de medir indirectamente angulos aerodinamicos sin usar
sensores dedicados y a través de una plataforma integrada y programable.

El objeto de la presente invencion es resolver los problemas anteriores de la técnica anterior, proporcionando un
sistema y un proceso para medir y evaluar datos aéreos e inerciales que permiten una estimacion de al menos uno de
los angulos aerodinamicos de forma indirecta, explotando dispositivos de estimacién analitica o sensores virtuales, lo
que reduce el nimero de sensores reales necesarios para medir los angulos aerodindmicos anteriores y, en
consecuencia, el peso, los costes directos y de mantenimiento, tamafios y tamafios totales en el fuselaje, los problemas
derivados de interferencias mutuas de sensores Opticos y electrodpticos y de instalacion y redundancia de los sensores
mismos con respecto a lo que propone la técnica anterior.

Ademas, un objeto de la presente invencion es proporcionar un sistema y un proceso para medir y evaluar datos aéreos
e inerciales, en los que dicha estimacioén indirecta se produce explotando técnicas de computacién blanda, debido a lo
cual es posible eliminar sensores reales dedicados para tales propésito, simplificando en gran medida las arquitecturas
individuales y redundantes de los sistemas de medicién para datos aéreos en aeronaves, y requiriendo capacidades de
célculo que actualmente estan disponibles usando microcontroladores/microprocesadores comerciales ‘“listos para el

”

uso-.

Otro objeto de la presente invencién es proporcionar un sistema para medir y evaluar datos aéreos e inerciales que,
aungue no tengan requisitos particulares de instalacion y no requieran posiciones avanzadas en el fuselaje para la
sonda(s) externa, sean faciles de instalar a bordo y extremadamente adecuado para ser hecho redundante.

Ademas, un objeto de la presente invencion es proporcionar un sistema para medir y evaluar datos aéreos e inercia, que
se puede usar como sistema primario o de reserva con el objetivo de monitorizar la votacion.

El anterior y otros objetos y ventajas de la invencién, como se vera a partir de la siguiente descripcion, se obtienen
mediante un sistema para medir y evaluar datos aéreos e inercia segun la reivindicacion 1. Las realizaciones preferidas
y las variaciones no triviales de la presente invencion se reivindican en las reivindicaciones dependientes.

Ademas, los anteriores y otros objetos y ventajas de la invencién se obtienen mediante un proceso para medir y evaluar
datos aéreos e inercia segun la reivindicacion 7. Las realizaciones preferidas y las variaciones no triviales de la presente
invencion son el objeto de las reivindicaciones dependientes.

Se pretende que todas las reivindicaciones adjuntas sean una parte integral de la presente divulgacion.

Sera inmediatamente obvio que pueden realizarse variaciones y modificaciones numéricas (por ejemplo, relacionadas
con la forma, tamafios, disposiciones y partes con funcionalidad equivalente) a lo que se describe, sin apartarse del
alcance de la invencién como aparece en las reivindicaciones adjuntas.

La presente invencion se describira mejor mediante algunas realizaciones preferidas de la misma, dadas como un
ejemplo no limitativo, con referencia a los dibujos adjuntos, en los cuales:

- Las figuras 1 y 2 muestran, respectivamente, una vista lateral y una vista superior de una aeronave que sefiala ejes de
referencia y angulos aerodinamicos;

- La figura 3 muestra un diagrama de bloques funcional que muestra una realizacion preferida del sistema de acuerdo
con la presente invencion;

- La figura 4 muestra un diagrama de bloques funcional que muestra algunos pasos de calculo del proceso de acuerdo
con la presente invencién;

- La figura 5 muestra un diagrama de bloques funcional que muestra otros pasos de célculo del sistema y del proceso de
acuerdo con la presente invencion; y

- La figura 6 muestra un ejemplo de red neuronal que implementa el proceso de acuerdo con la presente invencion.

En general, como se puede describir a continuacién con mas detalle, el sistema y el proceso segun la presente
invencion son capaces de proporcionar un conjunto completo de datos aéreos (que comprende velocidad, altura y al
menos angulos aerodindmicos) y datos inerciales de una aeronave a través de un conjunto de sensores “listos para
usar” que comprende sensores inerciales (preferiblemente del tipo de los Sistemas Micro Electro- Mecanicos, MEMS) y,
ventajosamente, solo dos transductores de presion (dos absolutos o uno absoluto y uno diferencial), y a través de un
plataforma integrada y programable, que comprende preferiblemente al menos un microcontrolador de un tipo estandar,
capaz de procesar técnicas de computacion blanda también a través de redes neuronales.

En particular, las figuras 1 y 2 muestran una aeronave 1 con su eje de balanceo X relacionado, eje de cabeceo Y y eje
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de guifiada Z con respecto a la cual, a continuacién, definiremos las cantidades a través de las cuales el sistema y el
proceso de acuerdo con la presente invencion es capaz de estimar indirectamente al menos el angulo de incidencia a 'y
el angulo de derrape B con respecto a la direccion de viento relativa Wn.

Por lo tanto, con referencia a las Figuras, es posible observar que el sistema 10 para medir y evaluar datos aéreos e
inerciales de una aeronave 1 comprende:

- al menos un sistema de medicion de presién 19, 21 (que comprende, por ejemplo, al menos un medio para medir la
presion estatica y al menos un medio para medir la presién total, respectivamente detectado con al menos un
transductor de presién diferencial y un transductor de presion absoluta, o al menos dos transductores de presion
absoluta) adaptados para detectar directa o indirectamente al menos los valores de la presion dinamica qc y
posiblemente de la presion estatica ps;

- al menos un sistema de medicion acelerométrica 11 adaptado para medir directamente al menos valores axiales ny y
posiblemente n, de aceleracién inercial con respecto a tales ejes Y, Z: preferiblemente, dicho sistema de medicion
acelerométrico 11 estd adaptado para medir directamente también los valores axiales ny de aceleracion inercial con
respecto a tal eje X;

- posiblemente al menos un sistema 15 de medicion inclinométrico adaptado para medir o calcular al menos valores ®
de angulo de actitud a lo largo del eje X de dicha aeronave 1 con respecto al horizonte: preferiblemente, dicho sistema
15 de medicion inclinométrico estd adaptado para medir o calcular valores “anche” ® del angulo de actitud a lo largo del
eje Y con respecto al horizonte; y

- medios de procesamiento 23 adaptados para calcular, por ejemplo, a través de medios informaticos de estimacion
analitica 24, y proporcionar 25:

- al menos un valor estimado ~a preliminar de tal angulo a de incidencia, donde ~a = f(qc, 9, VS) y/o “a = f(qc, n;), donde
VS tiene un valor de Velocidad Vertical, VS, calculado por dichos medios de procesamiento 23 dependiendo de tales
valores de presion estatica py tal valor de velocidad vertical VS se calcula preferiblemente derivando la altura
barométrica obtenida a partir de los valores de presion estatica ps medidos;

- al menos un valor estimado preliminar "8 de tal angulo de derrape B, donde "8 = f (qc, ny).

Preferiblemente, el valor preliminar estimado “a de tal &ngulo de incidencia a se puede calcular a través de la siguiente
féormula:

~ 1 Wn " P:S']
d=—K “(1-n,)+n,| 0—tan” —
2 24 q ( u‘I) nﬂ( IIS

c

donde W es un peso caracteristico de la aeronave 1 (por ejemplo, el peso promedio entre el peso minimo y el peso
maximo), nq se incluye entre cero y uno, de acuerdo con el nivel de calibracién de la plataforma (por ejemplo, al calibrar
el sistema 10, es aconsejable establecer nq = 1), Kq €s una constante evaluada sobre una base teérica dependiendo de
las caracteristicas aerodinamicas y geométricas de la aeronave 1 y calculada de nuevo después de un paso de
calibracion.

Siempre preferiblemente, el valor estimado preliminar 8 de dicho &ngulo de derrape B se puede calcular mediante la
siguiente férmula:

| Wn V.
=—| K, —2=(1-n, )+ 1
'6 2 ) ( n,ﬂ) qﬁ IAS

4

donde W es el peso promedio de la aeronave 1 (significa peso promedio entre el peso minimo y el peso maximo), ng
esta incluido entre cero y uno, de acuerdo con el nivel de calibracion de plataforma (por ejemplo, al calibrar el sistema
10, es aconsejable para establecer ng = 0), Kg es una constante evaluada tedricamente basada en las caracteristicas
aerodinamicas y geométricas de la aeronave 1y calculada de nuevo después de un paso de calibracion, y Vy se calcula
integrando el valor axial ny de la aceleracion inercial con respecto al eje Y y, donde hay un GPS disponible, usando
datos de GPS.

Ademas, el sistema 10 de acuerdo con la presente invencién puede comprender al menos un sensor giroscopico 13
adaptado para medir directamente los valores axiales p, g, r de velocidades angulares con respecto a tales ejes X, Y, Z.

4
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Alternativa o adicionalmente, dichos medios de procesamiento 23 pueden adaptarse para calcular, preferiblemente a
través de medios de computacion de redes neuronales 26 de acuerdo con un proceso como se muestra, como un
ejemplo, en la Figura 6, y para proporcionar 25:

- al menos un valor estimado ~a de tal &ngulo de incidencia a, donde "a = f("a);

- al menos un valor estimado ~8 de dicho &ngulo de derrape B, donde "B = f("B).

Preferiblemente, el valor estimado “a de dicho angulo de incidencia a se puede calcular a través de la siguiente féormula

a

h "
Faz Wal wak‘xa,k+bkﬂ +bgg

i=1 k=1

donde Fq es la funcién de activacion de la Ultima capa de neuronas, fi es la funcion de activacion de la capa enésima de
la red neuronal, wi Y Wei son coeficientes de la red neuronal caracterizados o calculados durante la etapa de calibracion
del sensor virtual, bxo y bgo las compensaciones de la red neuronal caracterizadas o calculadas durante el paso de
calibracion del sensor virtual, h es el numero de neuronas de la capa oculta y de salida, n el nimero de elementos del
vector de entrada, Xq Y Xqk SON @l menos uno de los elementos del siguiente vector de entrada:

xa! = [& gc q ¢ nx ﬂ: ]|

En el caso general, considerando la compensacion como elementos del vector x4, designando el nuevo vector de
L

X . . . . . .
entrada ~ « y considerando por ejemplo h capas ocultas, como se muestra en la figura 6, la formula anterior se convierte
en

. H i X *
a:FaZ wci-fi"' Zwﬂf.; Zwﬂ!xu,g
i=0 =0 k=0

donde H es el mayor nimero de neuronas de capas ocultas y de salida, incluido el desplazamiento de cada capa, N es
el nimero de elementos vectoriales de entrada que también incluye el desplazamiento de la capa de entrada, y en la
Figura 6, L; es la capa de entrada, L1 es la primera capa oculta, Lnq €s la enésima capa oculta e | es la capa de salida.

Ademas, siempre preferiblemente, el valor estimado * de dicho angulo B de derrape puede calcularse mediante la
siguiente férmula:

= h n
ﬁ=FﬁZ ws f; Zw,t,t.vr}.,',|t +by [+bg
k=1

donde Fg es la funcién de activacion de la Gltima capa de neuronas, fi es la funcion de activacion de la enésima capa de
la red neuronal, wi y wgi son coeficientes de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de calibracién
del sensor virtual, bk y bgo las compensaciones de la red neuronal caracterizadas o calculadas durante el paso de
calibracion del sensor virtual, h es el numero de neuronas de la capa oculta y de salida, n el nimero de elementos del
vector de entrada, xg Yy Xgkal menos uno de los elementos del siguiente vector:

xﬁ=w Qc p r ¢ n: ny an

En el caso general, considerando por ejemplo h capas ocultas como se muestra en la Figura 6, la férmula anterior se
convierte en:
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- i 2 S P
ﬂ=FﬂZ wﬁf;... Z“’ﬂfr Zwﬁx#-*
!’t‘ t-ﬂ

i=0

donde H es el mayor nimero de neuronas de las capas ocultas y de salida, incluido el desplazamiento de cada capa, N
es el nimero de elementos del vector de entrada que también incluye el desplazamiento de la capa de entrada, y, en la
Figura 6, L; es la capa de entrada, Lni es la primera capa oculta, Lnq €S la enésima capa oculta | es la capa de salida. En
este caso, el nimero de neuronas h para cada capa se ha considerado constante para una descripcion facil, pero esta
claro que cada capa puede contener cualquier nimero de funciones de activacién (o neuronas).

Alternativa o adicionalmente, el sistema 10 segun la presente invencion podria comprender:

- Sistema de posicionamiento global, GPS, medios de deteccion, que comprenden preferiblemente al menos una antena
de GPS 27 que coopera con al menos un receptor de GPS relacionado 29, adaptado para detectar los valores de
posicion y velocidad GS (“Velocidad de tierra”) con respecto al suelo de la aeronave 1;

- al menos un sensor de temperatura 31 adaptado para medir directamente los valores de temperatura (estatica o
absoluta) T del entorno que rodea dicha aeronave 1;

- al menos un magnetometro 33 adaptado para medir directamente los valores del arco y con respecto al norte
magnético terrestre;

- medios 33, 35 para adquirir y transmitir a medios de procesamiento 23 sefiales analdgicas y digitales respectivamente
procedentes de otros sensores 0 subsistemas 37 de la aeronave 1, tales como, por ejemplo, la posicion de los
actuadores de las superficies de control (8) o, para ejemplo, otras sondas adaptadas para medir directamente los
angulos aerodinamicos que se utilizaran al calibrar el sistema 10.

Alternativa o adicionalmente, dichos medios de procesamiento 23 se pueden adaptar para calcular y proporcionar 25:

- al menos un valor de velocidad detectado sin correcciones IAS (“velocidad del aire indicada”) y al menos un valor de
velocidad detectado con correccién de los errores de posicion CAS (“velocidad del aire calibrada”) a través de un
algoritmo de calibracion implementado en el sistema 10, tales valores de velocidad IAS y CAS se calculan
preferiblemente en funcién de los valores medidos de la presion dinamica qc;

- al menos un valor de velocidad CAS corregido a través de la medida de la temperatura TAS (“Velocidad del Aire
Verdadera”), calculando dicho valor de velocidad TAS preferiblemente de acuerdo con los valores medidos de la presion
dinamica qc y la temperatura T;

- al menos un valor del nimero de Mach calculado preferiblemente dependiendo de tales valores medidos de presion
estatica ps y de presion dinamica qc.

Debe observarse como en el célculo de "a y B, el valor de la presion dinAmica g puede reemplazarse, si esta
disponible, por los valores de velocidad CAS o TAS, y viceversa.

La presente invencion trata ademas con un proceso para medir y evaluar datos aéreos e inerciales de una aeronave 1,
preferiblemente a través de un sistema 10 de acuerdo con la presente invencién como se describié anteriormente, dicho
proceso comprende los pasos de:

- detectar directa o indirectamente los valores de la presién dindmica qc, y posiblemente de la presion estatica ps y, por
ejemplo, a través de dicha sonda de presion absoluta y diferencial 19 del sistema 10 segun la presente invencién;

- medir directamente al menos los valores axiales ny y posiblemente n, de la aceleracion inercial de dicha aeronave 1
con respecto a tales ejes Y, Z, por ejemplo, a través de dicho sistema de medicién acelerométrica 11 del sistema 10 de
acuerdo con la presente invencion;

- posiblemente midiendo o calculando los valores § del angulo de actitud del eje X de dicha aeronave (1) con respecto al
horizonte, por ejemplo, a través de dicho sistema de medicién inclinométrica 15 del sistema 10 de acuerdo con la
presente invencion; y

- calcular y proporcionar, por ejemplo, a través de dichos medios de procesamiento 23, y en particular a través de dichos
medios informaticos de estimacién analitica 24, del sistema 10 de acuerdo con la presente invencion:

- al menos un valor estimado ~a preliminar de tal angulo de incidencia a, donde “a = f(gc, 9, VS) y/o “a = f(qc, n;) donde
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VS es al menos un valor de velocidad vertical (“Velocidad vertical”) calculado en funcién de los valores de presién
estética ps, dicho valor de velocidad vertical VS se calcula preferiblemente al verificar la altura barométrica obtenida de
los valores medidos de presion estatica ps;

- al menos un valor estimado preliminar ~B de tal &ngulo B de derrape donde "B = f(qc, ny).

Preferiblemente, el proceso de acuerdo con la presente invencion comprende la etapa de calcular dicho valor estimado
preliminar ~a de tal &ngulo de incidencia a mediante la siguiente formula

Z=1k, 2 (1-n,)+n,| 6-tan B
2 q. q.

donde W es un peso caracteristico de la aeronave 1 (por ejemplo, el peso promedio entre el peso minimo y el peso
maximo), nq se incluye entre cero y uno, de acuerdo con el grado de calibracion de la plataforma; por ejemplo, al calibrar
el sistema 1, nq = 1 es aconsejable. Ky es una constante evaluada tedricamente dependiendo de las caracteristicas
aerodinamicas y geométricas de la aeronave 1 y calculada de nuevo después de un paso de calibracion.

Siempre preferiblemente, el proceso de acuerdo con la presente invencion comprende los pasos de calcular dicho valor
preliminar estimado "8 de dicho dngulo de derrape B mediante la siguiente férmula:

1 Wn V
B==|K,—2(1-n,)+n,| 0-tan™ =
27 q. 4=n,)+n, 4.

donde W es el peso promedio de la aeronave 1 (por ejemplo, el peso promedio entre el peso minimo y el peso maximo),
ng se incluye entre cero y uno, de acuerdo con el grado de calibracion de la plataforma; por ejemplo, al calibrar el
sistema 1, ng = 0 es aconsejable. Kg es una constante evaluada teéricamente segln las caracteristicas aerodinamicas y
geométricas de la aeronave 1 y calculada de nuevo después de un paso de calibracion y Vy se calcula integrando el
valor axial ny de la aceleracion inercial con respecto al eje Y y, cuando hay un GPS disponible, utilizando datos de GPS.

Ademas, el proceso de acuerdo con la presente invencidn puede comprender las etapas de:

- medir directamente los valores axiales ny de aceleracion inercial con respecto a dicho eje X, por ejemplo, siempre a
través de dicho sistema de medicién acelerométrica 11,

- medir directamente los valores ® del &ngulo de actitud del eje Y de dicha aeronave (1) con respecto al horizonte: por
ejemplo, siempre a través de dicho sistema de medicién inclinométrica 15;

- medir directamente los valores axiales p, g, r de velocidades angulares con respecto a tales ejes X, Y, Z, por ejemplo,
a través de dicho sensor giroscopico 13 del sistema 10 segln la presente invencion.

Alternativa o adicionalmente, el proceso segun la presente invencién puede comprender los pasos de calcular, por
ejemplo, a través de dichos medios de procesamiento 23, y en particular a través de dichos medios de calculo de red
neuronal 26 de acuerdo con un proceso como se muestra en la Figura 6, y siempre que:

- al menos un valor estimado de tal angulo de incidencia ~a, donde *a = f("a);

al menos un valor estimado ~B de tal angulo de derrape B, donde "8 = f("B).

Preferiblemente, el proceso de acuerdo con la presente invencion comprende la etapa de calcular dicho valor estimado
“a de tal angulo de incidencia a mediante la siguiente formula:

h "
a=FaZ Wa fi Zwﬂxa.i+bko +by
k=1

i=1

donde Fq es la funcién de activacion de la Gltima capa de neuronas, fi es la funcion de activacion de la capa enésima de
la red neuronal, wik y Wq son coeficientes de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de calibracion
del sensor virtual , bxo Y bgo son los desplazamientos de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de
calibracién del sensor virtual, h es el nUmero de neuronas de la capa oculta y de salida, n el nimero de elementos del
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vector de entrada Xq Y Xqk SON al menos uno de los elementos del siguiente vector de entrada:

x, =& q. ¢ ¢ n, n,]

En el caso general, considerando el desplazamiento como uno de los elementos del vector x,, designando el nuevo
L]

X . . . p
vector de entrada como « y considerando por ejemplo h capas ocultas como se muestra en la Figura 6, la formula
anterior se convierte en:

H H N

A L]

a=FaE w,fi... E w, f, E WX,
i=0 =0 k=0

donde H es el aumento del nimero de neuronas de las capas ocultas y de salida, incluidos los desplazamientos de cada
capa, N es el nimero de elementos del vector de entrada que también incluye el desplazamiento de la capa de entrada,
y en la Figura 6, L; es la capa de entrada, Lni €s la primera capa oculta, Lhq €s la enésima capa oculta e | es la capa de
salida.

Ademas, siempre preferiblemente, el proceso de acuerdo con la presente invencion comprende la etapa de calcular
dicho valor estimado B de dicho angulo de derrape B a través de la siguiente férmula:

- h n
ES F"’Z ws f, ijkxﬂ_k+bw +bg,

donde Fg es la funcion de activacion de la Gltima capa de neuronas, f; es la funcién de activacion de la capa enésima de
la red neuronal, wix y wg; son coeficientes de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de calibracion
del sensor virtual, bk y bgo son los desplazamientos de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de
calibracion del sensor virtual, h es el nimero de neuronas de las capas ocultas y de salida, n el nimero de elementos
del vector de entrada, xg y Xgx son al menos uno de los elementos del siguiente vector de entrada:

xﬁ:w 9. P r ¢ nx ",v nz

En el caso general, considerando por ejemplo h capas ocultas como se muestra en la Figura 6, la férmula anterior se
convierte en:

. H H N -
B=F; ) | wafi| 2wafi| 2owux),
i=0 I=0 k=l

donde H es el aumento del nimero de neuronas de las capas ocultas y de salida, incluidos los desplazamientos de cada
capa, N es el numero de elementos del vector de entrada que también incluye el desplazamiento de la capa de entrada,
y, en la Figura 6, L; es la capa de entrada, Ly es la primera capa oculta, Lng €s la enésima capa oculta e | es la capa de
salida. En este caso, el nimero de neuronas h para cada capa se ha considerado constante para una descripcion facil,
pero esta claro que cada capa puede contener cualquier nimero de funciones de activaciéon (o neuronas).

Alternativa o adicionalmente, el proceso de acuerdo con la presente invencién podria comprender los pasos de:

- detectar los valores de posicién y de velocidad GS (“Velocidad de Tierra”) con respecto al suelo de la aeronave 1, por
ejemplo, a través de dicho Sistema de Posicionamiento Global, GPS, medios de deteccion, del sistema 10 de acuerdo
con la presente invencién;

- medir directamente los valores de la temperatura (estatica y/o total) T del entorno que rodea dicha aeronave 1, por
ejemplo, a través de dicho sensor de temperatura 31 del sistema 10 de acuerdo con la presente invencion;
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- medir directamente los valores y del angulo de inclinacién, por ejemplo, con respecto al Norte magnético terrestre a
través de dicho magnetémetro 33 del sistema 10 segun la presente invencion;

- adquirir y procesar, por ejemplo, a través de dichos medios 23, 33, 35 del sistema 10 segun la presente invencion,
sefiales analdgicas y digitales procedentes de otros sensores o subsistemas de la aeronave 1, tales como, por ejemplo,
la posicién de los accionadores de las superficies de control ([1) o, por ejemplo, otras sondas adaptadas para medir
directamente los angulos aerodinamicos que se utilizaran al calibrar el sistema 10.

Alternativa o adicionalmente, el proceso de acuerdo con la presente invenciéon comprende los pasos de:

- calcular al menos un valor de velocidad detectado sin correcciones IAS (“velocidad del aire indicada”) y al menos un
valor de velocidad detectado con correccion de los errores de posicion CAS (“velocidad del aire calibrada”) a través de
un algoritmo de calibracion implementado en el sistema 10, dichos valores de velocidad IAS y CAS se calculan
preferiblemente en funcion de los valores medidos de la presion dindmica qc;

- calcular al menos un valor de velocidad CAS corregido a través de la medida de la temperatura TAS (“Velocidad del
Aire Verdadera”), calculando dicho valor de velocidad TAS preferiblemente de acuerdo con los valores medidos de la
presion dinamica qc y la temperatura T;

- calcular al menos un valor del nimero de Mach calculado preferiblemente dependiendo de tales valores medidos de
presion estatica ps y de presion dinamica qc.

Puede observarse cédmo, ventajosamente, en los pasos de calcular "a'y B, el valor de la presion dindmica gc puede ser
reemplazado, si esta disponible, por el valor de velocidad TAS, y viceversa. Es completamente claro que la presente
invencion se refiere ademas a al menos un programa informatico que comprende medios de cédigo de programa
informatico adaptado para realizar todas o partes de las etapas del proceso anterior cuando dicho programa es
ejecutado por los medios de procesamiento 23.
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REIVINDICACIONES
1. Sistema (10) para medir y evaluar datos aéreos e inerciales de una aeronave (1) para estimar indirectamente al
menos un angulo de incidencia a y un angulo de derrape B con respecto a una direccion de viento relativa Wn de dicha
aeronave (1), que comprende:

- al menos un sistema de medicién de presion (19, 21) adaptado para detectar directa o indirectamente al menos valores
de presién dinamica gc y posiblemente de presién estatica ps;

- al menos un sistema de medicidon acelerométrica (11) adaptado para medir directamente al menos valores axiales ny
de aceleracion inercial de dicha aeronave (1) con respecto a un eje de cabeceo Y de dicha aeronave (1);

- medios de procesamiento (23) adaptados para calcular y proporcionar (25):

al menos un valor preliminar estimado ~a de dicho angulo de incidencia a;

- al menos un valor estimado preliminar "8 de dicho &ngulo de derrape 8, donde B = f (gc, ny)
caracterizado porque:

dicho al menos un sistema de medicion acelerométrica (11) estd adaptado para medir directamente posiblemente n,
con respecto a un eje de guifiada Z de dicha aeronave (1);

- el sistema (10) comprende ademas al menos un sistema de medicion inclinométrico (15) adaptado para medir o
calcular los valores 9 del angulo de actitud del eje de balanceo X de dicha aeronave (1) con respecto al horizonte; y

- dichos medios de procesamiento (23) estan adaptados para calcular y proporcionar (25) al menos un valor preliminar
estimado “a de dicho angulo de incidencia a, donde “a = f(qc, 9, VS) y/o “a = f(qc, n;), donde VS es al menos un valor de
Velocidad Vertical calculado por dichos medios de procesamiento (23) dependiendo de dichos valores de presion
estatica ps.

2. Sistema (10) segun la reivindicacion anterior, caracterizado porque dichos medios de procesamiento (23) estan
adaptados para calcular:

- al menos un valor estimado ~a de dicho angulo de incidencia a, donde "a = f("q);

- al menos un valor estimado ~g de dicho angulo de derrape , donde "B = f("B).

3. Sistema (10) segun la reivindicacion anterior, caracterizado porque dichos medios de procesamiento (23)
comprenden medios de calculo de estimacion analitica (24) adaptados para calcular dichos valores estimados
preliminares "a'y "8y medios de célculo (26) adaptados para calcular dichos valores estimados "a y "B.

4. Sistema (10) segln la reivindicacion 1, caracterizado porque dicho sistema de medicion acelerométrico (11) esta
adaptado para medir directamente los valores axiales nx de aceleracién inercial con respecto a dicho eje X, y porque
dicho sistema de medicion inclinométrico (15) estd adaptado para medir o calcular los valores ® de un angulo de actitud
del eje Y de dicha aeronave (1) con respecto al horizonte.

5. Sistema (10) segun la reivindicacién 1, caracterizado porque comprende:

- al menos un sensor giroscépico (13) adaptado para medir directamente los valores axiales p, g, r de velocidades
angulares con respecto a dichos ejes X, Y, Z; y/o

- Sistema de Posicionamiento Global, GPS, medios de deteccion adaptados para detectar los valores de posicion y de
velocidad, Velocidad de Tierra, GS, con respecto al suelo de dicha aeronave (1); y/o

- al menos un sensor de temperatura estatico y/o total (31) adaptado para medir directamente los valores de
temperatura T de un entorno que rodea dicha aeronave (1); y/o

- al menos un magnetémetro (33) adaptado para medir directamente los valores g del angulo de proa con respecto al
norte magnético terrestre; y/o

- medios (33, 35) para adquirir y transmitir a dichos medios de procesamiento (23) sefiales analdgicas y digitales
procedentes de otros sensores o subsistemas (37) de dicha aeronave (1).

6. Sistema (10) segun la reivindicacion 1, caracterizado porque dichos medios de procesamiento (23) estan adaptados
para calcular y proporcionar (25):
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- al menos un valor de velocidad detectado sin correcciones, velocidad del aire indicada, IAS, y al menos un valor de
velocidad detectada con correccion de los errores de posicion, Velocidad de Aire Calibrada, CAS; y/o

- al menos un valor de velocidad CAS corretta a través de la medida de temperatura, Velocidad de Aire Verdadera, TAS;
ylo

- al menos un valor del nimero de Mach.

7. Proceso para medir y evaluar datos aéreos e inerciales de una aeronave (1), preferiblemente a través de un sistema
(10) segun cualquiera de las reivindicaciones anteriores, para estimar indirectamente al menos un angulo de incidencia
a y un angulo de derrape B con respecto a la direccién relativa del viento Wn de dicha aeronave (1), el proceso
comprende los pasos de:

- detectar directa o indirectamente los valores de la presion dinamica qc y posiblemente de la presion estatica Ps;

- medir directamente al menos los valores axiales ny de aceleracion inercial de dicha aeronave (1) con respecto a un eje
de cabeceo Y de dicha aeronave (1);

- calcular y proporcionar al menos un valor estimado preliminar "8 de dicho angulo de derrape 8 donde B =f (qc, ny).
caracterizado porque el proceso comprende ademas los pasos de:

- medir posiblemente de manera directa algunos valores axiales n, con respecto al eje de guifiada Z de dicha aeronave

(1

- medir o calcular posiblemente los valores € de un angulo de actitud del eje de balanceo X de dicha aeronave (1) con
respecto al horizonte; y

- calcular y suministrar al menos un valor estimado preliminar “a de dicho &angulo de incidencia a, donde “a =f (qc, 9, VS)
ylo "a = f(gc, nz), donde VS es al menos un valor de velocidad vertical calculado dependiendo de dichos valores de
presion estatica ps.

8. Proceso segun la reivindicacién anterior, caracterizado porque comprende los pasos de:

- calcular dicho valor estimado preliminar “a de dicho &angulo de incidencia a a través de la siguiente féormula:

&”:% Kar@(]—r;,'ar)+r;,"25 9—tan 12

q. 9.

.

- calcular dicho valor preliminar estimado ~B de dicho angulo de derrape B a través de la siguiente férmula:

1 Wn V
B==|K,—2(1-n,)+n,| 6-tan" =~
2" q, (=n5) 7 q.

donde W es un peso caracteristico de dicha aeronave (1), Kq y Kg son constantes tedricamente evaluadas dependiendo
de las caracteristicas aerodinamicas y geométricas de dicha aeronave (1) y calculadas de nuevo después de una etapa
de calibracién, na y nB son constantes incluidas entre cero y uno, de acuerdo con el nivel de calibracion de la
plataforma, Vy se calcula integrando dicho valor axial ny de aceleracion inercial con respecto a dicho eje Y.

9. Proceso segun cualquiera de las reivindicaciones 7 u 8, caracterizado porque comprende los pasos de:

- medir directamente los valores axiales ny de aceleracion inercial con respecto a dicho eje X; y/o

- medir directamente los valores ® del &ngulo de actitud del eje Y de dicha aeronave (1) con respecto al horizonte; y/o

- medir directamente los valores axiales p, q, r de velocidades angulares con respecto a dichos ejes X, Y, Z.

10. Proceso segun cualquiera de las reivindicaciones 7 a 9, caracterizado porque comprende los pasos de calcular y

proporcionar:
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- al menos un valor estimado ~a de dicho &ngulo de incidencia a, donde *a = f("q);
- al menos un valor estimado ~3 de dicho angulo de derrape $3, donde * = f(*).
11. Proceso segun la reivindicacién anterior, caracterizado porque comprende los pasos de:

- calcular dicho valor estimado ~a de dicho angulo de incidencia a a través de la siguiente férmula:

h "
a=FaZ Wa fi Zwﬂxa.i+bko +by
k=1

i=1

donde xqk es al menos un elemento del siguiente vector

=& q. ¢ ¢ n, n,]

- calcular dicho valor estimado ~f del angulo de derrape {3 a través de la siguiente féormula:

- h h
B = F"’Z wa f, ijkxﬂ_k+bw +bg,

donde xgx es al menos un elemento del siguiente vector

xﬁ:w q. P r ¢ nx "y nz

donde Fqp es la funcion de activacion de la dltima capa de neuronas, fi es la funcion de activacion de la capa enésima
de la red neuronal, wi Yy Wqgi son coeficientes de la red neuronal caracterizados o calculados durante el paso de
calibracion del sensor virtual, byo y bago SON los desplazamientos de la red neuronal caracterizados o calculados durante
el paso de calibracion del sensor virtual, h es el nimero de neuronas de las capas ocultas y de salida, n es el nimero de
elementos del vector de entrada Xap.

12. Proceso de acuerdo con una cualquiera de las reivindicaciones 7 a 11, caracterizado porque comprende los pasos
de:

- detectar los valores de posicion y de velocidad, Velocidad de Tierra, GS, con respecto al suelo de dicha aeronave (1);
ylo

- medir directamente los valores de temperatura estatica o absoluta (T) de un entorno que rodea dicha aeronave (1); y/o
- medir directamente los valores del arco y con respecto al Norte magnético terrestre; y/o

- adquirir y procesar las sefiales analédgicas y digitales procedentes de otros sensores o subsistemas de dicha aeronave

D-
13. Proceso segun una cualquiera de las reivindicaciones 7 a 12, caracterizado porque comprende los pasos de:

- calcular al menos un valor de velocidad detectado sin correcciones, velocidad del aire indicada, IAS, y al menos un
valor de velocidad detectado con correccion de los errores de posicion, velocidad del aire calibrada, CAS; y/o

- calcular al menos un valor de velocidad CAS corregido a través de la medida de temperatura, Velocidad de aire
verdadera, TAS; y/o

- calcular al menos un valor del nimero de Mach.
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