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Abstract

Aerial vehicles perform a crucial role in both commercial and military applications.

Low flying aerial vehicles or aircrafts are also used for illegal activities across territorial

borders due to difficulty in detecting the air vehicles by radar. Tracking of low altitude

aircraft through radar systems is ineffective and costly in comparison with tracking via

acoustic signature. Ground based sensors used for measuring acoustic signals of aircraft

can be applied to detect and distinguish targets. This thesis presents the development

of an acoustic attenuation simulation model, that estimates the attenuation observed

by the acoustic signal emitted by the aerial vehicle during its in-air propagation. Field

experiments are conducted to analyze the efficacy of the model. Directivity pattern

measurement results in azimuth and elevation show very close to omni-directional pat-

tern for both the frequency bands and hence, have negligible effect on transmission

loss. It is concluded that results from the acoustic attenuation simulation models are

comparable with measured acoustic attenuation when an acoustic source is moving

with varying speed and altitude. Sensitivity analysis of total transmission loss with

environmental parameters is also done in this chapter. The effect on total transmission

loss by variation of environmental parameters like temperature, pressure and relative

humidity is considered for analysis. The detailed analysis about contribution of en-

vironmental parameter variation towards transmission loss estimation can be used in

providing uncertainty bounds due to imperfect environmental parameter knowledge,

for motion parameter estimation of aerial vehicles.

An acoustic vector sensor is also designed and fabricated to estimate the direction

of arrival of the aerial vehicle. A p-p based acoustic vector sensor is developed and the

design aspect of the same is described in this thesis. Various base mounting structures
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for the acoustic vector sensor are considered for suitable use in field. The same is used

in the field experiments. The directivity pattern of the developed sensor is measured.

An almost omnidirectional pattern is observed in both azimuth and elevation. The

mathematical expressions for the estimation of elevation and azimuth angles in terms

of the cross power spectrum density are given. Numerical simulation is performed for

the direction of arrival (DOA) estimation of a single-frequency acoustic source with

varying signal to noise ratio (SNR) and microphone separation distance. The results

show that the absolute elevation angle error increases with an increase in microphone

separation distance from the central microphone. Other results are also presented in

the thesis.

The thesis also presents the study of a method to estimate the azimuth and elevation

angles of maneuvering in-air tonal source and quadcopter by using an acoustic vector

sensor. Field experiments are also conducted where a quadcopter is flown and its

direction of arrival is estimated from the acoustic signal emitted by the quadcopter. The

estimated results are compared with reference azimuth and elevation angles measured

from Global Positioning System (GPS) values. An algorithm for DOA estimation of

maneuvering tonal source and quadcopter’s acoustic signature is also developed. The

thesis also presents an estimator of a quadcopter’s all motion states. A time-frequency

analysis is performed from the received acoustic signal and the present motion state

of quadcopter is estimated. Field experiments are conducted, where a quadcopter is

flown in different motion states and the acoustic signal emitted by the quadcopter is

analysed for motion state estimation.

An estimator is developed for the state of the quadcopter during flight. A motion

state estimation table is prepared for the estimation of quadcopter’s states. The at-

tenuation of the acoustic signal during its propagation is modeled and its results are

further used to estimate the flight state of the aerial vehicle. The sensor positioned

on the ground estimates the DOA and motion state of the quadcopter. Knowledge of

estimated parameters enables users at ground to make inferences about aerial vehicles.

The efficacy of the state estimator is also tested by flying the quadcopter in simulation

mode in two modes i.e. in stationary or hover state and in forward motion state.
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सार 

िवमान वािणि᭔यक और सै᭠य अनुᮧयोगᲂ दोनᲂ मᱶ मह᭜वपूणᭅ भूिमका िनभाते ह।ᱹ रडार ᳇ारा कम उचाई पर 

उ᭙ने वाले हवाई वाहनᲂ का पता लगाने मᱶ कᳯठनाई के कारण ᭃेᮢीय सीमाᲐ के पार अवैध गितिविधयᲂ म ेभी 

िवमानᲂ का उपयोग ᳰकया जाता ह।ै ᭟विनक ह᭭ताᭃर के मा᭟यम से ᮝै᳴कग कᳱ तुलना मᱶ रडार िस᭭टम के 

मा᭟यम से कम ऊंचाई वाले िवमानᲂ कᳱ ᮝै᳴कग अᮧभावी और महंगी ह।ै िवमान के ᭟विनक संकेतᲂ को मापने के 

िलए उपयोग ᳰकए जाने वाले ᮕाउंड आधाᳯरत सᱶसर का उपयोग ल᭯य का पता लगाने और भेद करने के िलए 

ᳰकया जा सकता ह।ै 

यह थीिसस एक ᭟विनक ᭃीणन िसमुलेशन मॉडल के िवकास को ᮧ᭭ततु करती ह,ै जो िवमान के इन-एयर ᮧचार 

के दौरान उ᭜सᳶजत ᭟विनक िसᲨल ᳇ारा दखेे गए ᭃीणन का अनुमान लगाती ह।ै मॉडल कᳱ ᮧभावकाᳯरता का 

िव᳣ेषण करने के िलए फᳱ᭨ड ᮧयोग ᳰकए  गय ह।ᱹ डायरेि᭍टिवटी पैटनᭅ मापन के पᳯरणाम ᳰदगशं और ऊंचाई 

दोनᲂ आवृिᱫ बᱹडᲂ के िलए ओमनी-ᳰदशा᭜मक पैटनᭅ के बᱟत करीब ᳰदखात ेह ᱹऔर इसिलए, संचरण हािन पर 

नग᭛य ᮧभाव पड़ता ह।ै यह िन᭬कषᭅ िनकाला गया ह ै ᳰक ᭟विनक ᭃीणन िसमुलेशन मॉडल के पᳯरणाम मापा 

᭟विनक ᭃीणन के साथ तुलनीय होते ह ᱹजब एक ᭟विनक ᮲ोत अलग-अलग गित और ऊंचाई के साथ आग ेबढ़ 

रहा होता ह।ै इस अ᭟याय मᱶ पयाᭅवरणीय मापदडंᲂ के साथ कुल संचरण हािन का संवदेनशीलता िव᳣ेषण भी 

ᳰकया गया ह।ै तापमान, दबाव और सापेᭃ आᮤᭅता जैस ेपयाᭅवरणीय मापदडंᲂ मᱶ बदलाव से कुल संचरण हािन 

पर ᮧभाव िव᳣ेषण के िलए माना जाता ह।ै हवाई वाहनᲂ के गित पैरामीटर आकलन के िलए, अपूणᭅ 

पयाᭅवरणीय पैरामीटर ᭄ान के कारण अिनि᳟तता सीमा ᮧदान करन े मᱶ संचरण हािन अनुमान के िलए 

पयाᭅवरणीय पैरामीटर िभ᳖ता के योगदान के बारे मᱶ िव᭭तृत िव᳣ेषण का उपयोग ᳰकया जा सकता ह।ै 

िवमान के आगमन कᳱ ᳰदशा का अनुमान लगाने के िलए एक ᭟विनक वे᭍टर सᱶसर भी िडजाइन और िनᳶमत 

ᳰकया गया ह।ै एक पी-पी आधाᳯरत ᭟विनक वे᭍टर सᱶसर िवकिसत ᳰकया गया ह ैऔर इस थीिसस मᱶ उसी के 

िडजाइन पहलू का वणᭅन ᳰकया गया ह।ै ᭃेᮢ मᱶ उपयुᲦ उपयोग के िलए ᭟विनक वे᭍टर सᱶसर के िलए िविभ᳖ 

आधार बढ़ते संरचनाᲐ पर िवचार ᳰकया जाता ह।ै फᳱ᭨ड ᮧयोगᲂ मᱶ भी यही ᮧयोग ᳰकया गया ह।ै िवकिसत 

सᱶसर के डायरेि᭍टिवटी पैटनᭅ को मापा गया ह।ै ᳰदगशं और ऊंचाई दोनᲂ मᱶ लगभग सवᭅᳰदशा᭜मक पैटनᭅ दखेा 

जाता ह।ै ᮓॉस पावर ᭭पे᭍ᮝम घन᭜व के संदभᭅ मᱶ ऊंचाई और ᳰदगशं कोणᲂ के आकलन के िलए गिणतीय 

अिभ᳞िᲦयाँ दी गई ह।ᱹ शोर अनुपात (एसएनआर) और माइᮓोफोन पृथᲥरण दरूी के अलग-अलग िसᲨल के 



साथ एकल-आवृिᱫ ᭟विनक ᮲ोत के आगमन कᳱ ᳰदशा (डीओए) के आकलन के िलए सं᭎या᭜मक िसमुलेशन 

ᳰकया जाता ह।ै पᳯरणाम बताते ह ᱹ ᳰक कᱶ ᮤीय माइᮓोफोन से माइᮓोफ़ोन पृथᲥरण दरूी मᱶ वृि᳍ के साथ पूणᭅ 

उ᳖यन कोण ᮢुᳯट बढ़ जाती ह।ै अ᭠य पᳯरणाम भी थीिसस मᱶ ᮧ᭭तुत ᳰकए गए ह।ᱹ 

 थीिसस एक ᭟विनक व᭍ेटर सᱶसर का उपयोग करके इन-एयर टोनल ᮲ोत और Ფाडकॉ᭡टर के मोशन के ᳰदगशं 

और उ᳖यन कोणᲂ का अनुमान लगाने के िलए एक िविध का अ᭟ययन भी ᮧ᭭तुत करता ह।ै फᳱ᭨ड ᮧयोग भी 

आयोिजत ᳰकए जाते ह ᱹजहां Ფाडकॉ᭡टर उड़ाया जाता ह ैऔर Ფाडकॉ᭡टर ᳇ारा उ᭜सᳶजत ᭟विनक िसᲨल स े

इसके आगमन कᳱ ᳰदशा का अनुमान लगाया जाता ह।ै अनुमािनत पᳯरणामᲂ कᳱ तुलना ᭏लोबल पोिजशᳲनग 

िस᭭टम (जीपीएस) म᭨ूयᲂ से मापे गए संदभᭅ ᳰदगशं और उ᳖यन कोणᲂ से कᳱ गई ह।ै टोनल ᮲ोत और 

Ფाडकॉ᭡टर के ᭟विनक ह᭭ताᭃर के डीओए आकलन के िलए एक ए᭨गोᳯरदम भी िवकिसत ᳰकया गया ह।ै 

थीिसस Ფाडकॉ᭡टर कᳱ गित कᳱ सभी अव᭭थाᲐ का अनमुानक भी ᮧ᭭ततु करती ह।ै ᮧा᳙ ᭟विनक सकेंत से एक 

समय-आवृिᱫ िव᳣ेषण ᳰकया जाता ह ैऔर Ფाडकॉ᭡टर कᳱ वतᭅमान गित ि᭭थित का अनुमान लगाया जाता ह।ै 

फᳱ᭨ड ᮧयोग आयोिजत ᳰकए गए हᱹ, जहां एक Ფाडकॉ᭡टर को अलग-अलग मोशन ᭭टे᭗स मᱶ ᮧवािहत ᳰकया 

जाता ह ैऔर Ფाडकॉ᭡टर ᳇ारा उ᭜सᳶजत ᭟विनक िसᲨल का गित अव᭭था के आकलन के िलए िव᳣ेषण ᳰकया 

जाता ह।ै 

उड़ान के दौरान Ფाडकॉ᭡टर कᳱ ि᭭थित के िलए एक अनुमानक िवकिसत ᳰकया गया ह।ै Ფाडकॉ᭡टर कᳱ 

अव᭭थाᲐ के आकलन के िलए एक मोशन ᭭टेट ए᭭टीमेशन टेबल तैयार कᳱ जाती ह।ै इसके ᮧसार के दौरान 

᭟विनक सकेंत के ᭃीणन को ᮧितᱨिपत ᳰकया जाता ह ैऔर इसके पᳯरणामᲂ का उपयोग हवाई वाहन कᳱ उड़ान 

ि᭭थित का अनुमान लगाने के िलए ᳰकया जाता ह।ै जमीन पर ि᭭थत सᱶसर Ფाडकॉ᭡टर के डीओए और गित कᳱ 

ि᭭थित का अनुमान लगाता ह।ै अनुमािनत मापदडंᲂ का ᭄ान जमीन पर उपयोगकताᭅᲐ को हवाई वाहनᲂ के बारे 

मᱶ अनुमान लगाने मᱶ सᭃम बनाता ह।ै रा᭔य अनुमानक कᳱ ᮧभावकाᳯरता का परीᭃण Ფाडकॉ᭡टर को 

िसमुलेशन मोड मᱶ दो मोड मᱶ यानी ि᭭थर या होवर अव᭭था मᱶ और आगे कᳱ गित कᳱ ि᭭थित मᱶ उड़ाकर भी 

ᳰकया जाता ह।ै 
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