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ABSTHACT

The attitude determination of space vehicles equiped
with aided inertial systems, such as strapdown, consists basically of:
(a) propagation of attitude utilizing measures of inertial sensors,

(b} periodical reinitialization of the attitude and parameters of
calibration of the inertial sensors, through the use of non-inertial
sensors and respective attitude determination procedures. in thiswork
starting from the analysis and stmulation of systems like this for
satellite use, it is implemented and tested a procedure for attitude
estimation of the calibration parameters (measurement errors in gyros).
A stochastic model for attitude propagation is adopted and the
extended Kalman filter is used with an adaptive procedure for
estimation of the noise in the state, in a scheme of direct filtering
whose frequency is slightly less than that of propagation. The results
obtained by digital simulation constitute a preliminar gqualification
of the procedure for the case of attitude determination of artificial
satellites.






Aprovada pela Bahca Examinadora
Em cumprimento a requisito exigido
para a obtengao do Titulo .de Mestre

em Ciencia Espacial

Dr.Joao Moro | I//L,/Zagé;;g _#Agéff;:;:ci9.

/ Presidente
Dr.Atair Rios Neto _(ﬁ""’ /3 —0
o Orientador
Dr.Takashi Yoneyama T N
| U\ Membro da Banca

' /% -conyidado-
EngoValter Ricardo Schad, Mestre //V% ameo/
Membro di/ﬂgnca

e omidados

| TEX
EngQAmauri Silva Montes, Mestre =J
: . Fd

Membro da Banca

Candidato: Nei Cardoso Cardenuto

Sdao Jose dos Campos, 31 de julho de 1984






Na Universidade, toda grande tese e adiada ate que o au
tor atinja um julgimento imparcial e um perfeito conhecimento., Se um
cavalo pudesse esperar o mesmo tempo pelas suas ferraduras, pagando-as
antecipadamente, nossos ferreiros seriam todos reitores.

0 cérebro de um tolo digere a filosofia em tolice, a ciég
cia em supersti¢ao, a arte em pedantismo. Dai a educacao universitaria.

Ninguém pode ser um especialista puro sem ser no sentido

estrito um tolo.

BERNARD SHAW






E Bruna, ao Luiz Henrigue
e a Marcia Maria.






AGRADECIMENTOS

Ao Dr. Atair Rios Neto pela dedicada orientacao deste tra
balho e colaboracao constante sempre que solicitado,

Aos cafegas Valdemir Carrara e Helio Koiti Kuga pela fa
cilidade de implementacdo proporcionada pelas rotinas basicas de apoio,
sem 0 que o procedimento de testes‘égtaria prejudicado.

Aos membros da Banca Examinadora pelas sugestoes relevan
tes por ocasido da apresentacao preliminar do trabalhe.






SUMARIO

LISTA DE FIGHRAS it inrenneeecttatnconvnansacatnrncnssscnnnsasns. &LIT
LISTA DE TABELAS «.renntennteenceernneennncaanneneaneneaneanrens -
LISTA DE STMBOLOS 4ovivveenvnnnnenciennanen et iaaaa, avii
CAPTTULD 1 — INTRODUCAD ©vetitiiinie tiiiesnesssannsasseessnnrenn i
1.1 - Consideracoes gerais ............ et ieeeereraa e ceeeas 1
1.2 - Consideracoes sobre o trabalho L. ..viveiiiiiniiiiiiiinnnns 2
CAPTTULD 2 - SISTEMAS DE NAVEGACAD INERCIAL vivvvunverininnnnnnn. 3
2.1 - Introducao oiiviiiiiiiiineinianan et e aeierieaeaeiaeaans 3
2.2 - Consideractes $OBre GirOmetroS «.ceceeieceeeveverasvennanes 7
2.3 = TiDpos de GirOmELrOS . uuuiyeeeeeeoesnsnnsetossaneeanasenenns 10
2.3.1 - GIrGMELro  TNTEGIAOr o ousve e ear e eeenrnroseeeaencaenens 10
2.3.2 - Girometro SINTONTZAAO turevrvevnrnnensnnnnnaeeeeseseeeeens th
2.3.3 - GIrOHELre @ Ja5EI tiuiuinnvceernnraressnsosesssnananaennns 13
2.3.4 - OULroS GirOmMetrOS vveievierreanrsesnrossssssnnnanessnans 15

2.4 - Confiquracdes basicas de sistemas de navegacao inercial ... 16
2.5 - Realizacao pratica de sistemas de navegacao inercial ...... 22

CAPITULD 3 - ESTIMACAO DTIMA EM NAVEGACAO E DETERMINACAQ DE ATITU

DE ittt i, e 27
3.1 - Introducas vuniveriicnecccnereocnans cecaan e Ceereaseens 27
3.2 - Sistemas de Navegacao Inercial Auxiliado (SNIA)} .......... 28
3.3 - Determinacao de atitude atraves do Filtro Estendido de Kal
man e estimacao adaptativa do nivel de ruido dinamico ..... 3
3.3.1 - IntrodUcan .vvereeininennennnanacann e trbeseaceeeraeteans 31
3.3.2 - Cinematica de atitude ........c...... e 31
3.3.3 - Propagagac de atitude .o..oovnn... Cevbeeaans fereieaeens 36
3.3.4 - Determinacao das matrizes de transicdo de estado e ruido. 37
3.3.5 - Esquema de filtragem adaptativa ...ueeieniiernnnncncnns 33
3.3.6 - Equacao das obServacoes ...veveeveess e tetresrreneatrenrs 42



CAPTTULO 4 - GIROMETRO INTEGRADOR .......ueun. O 47
4.1 - Modelo de avali@ga0 vuveneransusccnsnsrerarnsnenscnsassnnss 47
4,2 - Eletronica de tOrquUEAMENLO .. ...e.veeresersaanenonnenearans 58
CAPTTULO 5 - RESULTADOS E CONCLUSDES .\ vvuvecnvrinvnnrcnanmncannns 63
5.1 - Esquema e dados de sTmulacan .uueeevieneronenensncesonnanns 63
5.1.1 - Simulacao de atitude ...cvurvnnveinenrnennnnancns ceveaas 65
5.1,2 = 5imulacao das ODSErvaciBS .veeeereoerionerenesroasasanns 66
5.1.3 - Simulacao do girometro .......eeeveseeiienieinnanannans,. b6
5.2 - Resultados obtidos ................ e e 67
5.3 - Efeitos das nao-1inearidades ......iiceveevenneeneannnnnnses 76
- 5.4 - Conclusoes sobre o modelo de deriva de girometros ......... 77
5.5 - Conclusdes e uma alternativa sobre o mode]o de propagacao e
filtragem utilizado .....oevvniiiineniiniana.., Cheereaa 80
I T VT = o 1= 86
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS ..vvvvunnnnn., e teenicrarra et 89
APENDICE A - DETERMINACAQ DAS MATRIZES ¢(t,t,) E F(f,tg).

APENDICE B.

FILTRO ESTENDIDO DE KALMAN E PROCESSAMENTO SEQUEN
CIAL.

TECNICA DE RUTDO ADAPTATIVO.

APENDICE C

APENDICE D - MODELO DE AVALTACAD (GIROMETRC INTEGRADOR) E DESEN
VOLVIMENTO DE EQUACOES.
APENDICE E - EQUAGAQ DAS OBSERVACUES.

- XLL -



é.1
2.2
2.3
2.4
2.5
2.6
2.7
2.8
Z2.8
2.10
2. 11
2.12
2.13
2.14

2.15

2.16
3.1
3.2
3.3
3.4
3.5
3.6

4.1
4.2
4.3
4.4
4.5
4.6
4.7
4.8

t

LISTA DE FIGURAS

Pag.

Acelerometre pendular basico ...vv.... et iaaieaieseenaas 4
Acelerometro massa-mola DASICO vuvveivevrvnnas Geserarsaes. &
Acelerometre pendular realimentado ....... resenraraaans cee 3
Ace%erﬁmetrg massa-mola realimentado ........ Ceeeeaeaiana 5
NAVEGACAD evrvuannncrssennnancasssensaresesasansasas veu. B
Girometro basico «....... i reieiaiieanan P R -
Girometro sintonizado ........ i teteteraearaaceen ceeee. 12
Girometroa laser et it e rateaanaa ey aaa hseesraseaaeran 14
Sistema inercial ........ e esaaeieiaireiitarr e 16
Sistema horizontal 10caTl .iiivnenerininrennnnnnnnens R
Sistema MOVE] ottt iittiaretassnaneancee e rananaeaya 17
Plataforma inercial convencional ...ieeievnicnennens ceaena. 19
Plataforma inercial “strapdown® (solidaria) ......eeeee... 19
Ravegagao Cconventiondl uiuieesesesessones et vee.. 22
Forcas atuantes no acelerometro BASTEO +.vuurnserenernnn.. 23
Navegacao "strapdown" ............ R et rasreeaaianan 24
Filtragem direla . ..vuiriininiciraesinnnovanrasannans eean 29
Filtragem indireta ..... e veaseeaeaaes e eiereaeeaaas . 29
Algoritme de determinacac de atitude .....cevvieevanan e M
Evolucao do algoritmo no LempPo ..vevieinennnnnn P 41
Aégorifmo de filtragem adaptativa ...iveiiinineinrnnecnnas 42
Angulos entre os versores de {x,y,z) com as diregoes 0S5 e

4 R e iiseev s et iraana 43
Esquema basico do giro integrador c.iiieiiniiiiiinnnen. ... A8
Desalinhamento do "float" em relacao an "case" .....iciine. 49
Desalinhamento do rotor em relacio 20.anel foweeeeeeoeeo.. 50
“Float" {anel e rotor) do girdmetr0 ..eeeeseeneeeeeaeennas 53
ANTS0RTASETCTARAE - v vse e e e et ase s e e e rseseseemnnnnns 54

Aspectos comparativos das fontes de erros em girometros .. 57
Malha de torqueamento de girOmetros .uveevecieessneeerennns 59
Malha de torqueamento analogica ..veeceeevecnesn Ceraanans 56

- i1 -



4.9

5.1
5.2
5.3

5.4

5.5

5.6

5.7
5.8
5.9
5.10

Disposicdo dos eixos dos girometros em relacao aos eixos

Q0 VOTCUTO v vee e teeceenseseasosuesssesnsasassosansanssnsses
Fsquema de SimUTACA0 +veveevrenacernnenans e
Modelo de avaliacdo e modelo de trabalho ..oveveniinnnnn.

Velocidades angulares real e medida (dinamica lenta): a)
eix0 X3 D) @iX0 ¥5 C) €1X0 Z viviiiirnvrenncnrunnnanannans

Dinamica lenta: a) erro em quaternion; b) erro em deriva:
c) residuo normalizado; d) deriva no eixo x; e) deriva no
eIX0 y; T) deriva No BIX0 Z tiuriieieieenrirnnenceconnannns

Velocidades angulares real e medida (dinamica media): a)
eix0 X; b) eix0o y; C) €1X0 Z cvvivunvnnnn. Feraeea Ve

‘Dinamica media: a) erro em quaternion; b) erro em deriva;

¢} residuo normalizado; d) deriva no eixo x; e) deriva no

Ceixo y; f) deriva No BiX0 Z iieveneeerereernraonnannsones

Fontes de erros do girometro ....... et ieeeeaeeeeiaas
Modelo de avaliacdo do girOmMELro cuvveiireverunevennnaenns
Erros predominantes na SimUTACA0 «.ivieieeiereenenrnennennn

Dinamica lenta: a) erro em quaternion; b) erro em deriva;
c) residuo normalizado; d) deriva no eixo x; e) deriva no
i1X0 y; T) deriva No @1X0 Z vuriiriniiernrenrneneenasnnnns

Dinamica media: a) erro em quaternion; b) erroc em deriva;

c) residuo normalizado; d) deriva no eixo x; e) deriva no
EIX0 ¥; ) deriva N0 1X0 Z +vuivverrnenaerernnnnananannes

- Xty -

61
63
64

70

1

73

74

78

79
80

82



LISTA DE TABELAS

2.1 - Aspectos comparativos entre sistemas de navegacao convencio

nal e “strapdown” ... . isiiiiiiiiiaaans Ceareeas Ceeteeenaa
5.1 - Parametros especificos de um girometro integrador .........
5.2 - Resultados da SimUTACA0 vuvevvnnencncnnanannsn e emraerearenes

21






™ T

L

.

t

[~ T o T

F{u,A)

LISTA DE SIMBOLOS

Aceleracao absoluta do veiculo.
Aceieracgo centripeta.

Aceleracdao do coriolis.

Acejeracéo Tinear.

Aceleracao medida,

Constanie de viscosidade,

Matriz de rotacac em quaternions: -~
Vetor das componentes de deriva.
Tensor de elasticidade.

Matriz de rotacao das coordenadas a para b.

Vetor distancia entre centro de massa e centro
trico do rotor do gircometro.

Funcao generica do vetor W e do vetor Al
Ace%eracée gravitacional local.

Momentc angular total.

Momento angular do rotor do girometro.
Funcao vetorial da observacao.

Matriz das derivadas parciais da observacao.
Momentos de inércia relativos ao girometro.
Produtos de inercia relativos ao girometro.
Produtos de {nércia do fgimbai”.

Momentos de inercia do rotor.

Momentos de inércia do satélite.

Corrente eletrica.

Constante de elasticidade.

- VIt -

geome



Ganhos escalares.

Vetor ganho de Kalman no instante ty.

Funcao generica do vetor W.

Torque.

Torque no eixo 0.

Torque gefado pelo gerador de torque.

Vetor pseudo-observacoes em t, .

Massa do rotor do girometro.

Vetor de ruido no estado.

Particao do vetor n.

Matriz de covariancia do erro no estado.

Matriz de covariancia do ruido no estado.

Vetor das componentes do quaternion.

Matriz de covariancia do ruido nas observacoes.
Residuo da observagao.

Residuo verdadeiro.

Versores representativos da direcao satelite-Sol.
Versores representativos da direcao satelite-Terra.
Vetor das medidas dos girometros nos tres eixos.
Vetor de ruido nas observacaes,

Vetor de estado.

Vetor de‘obéervacﬁes.

Matriz composéa pelo quaternion,

Vetor pseudo-observacoes em tk'

Vetor velocidade anguilar.

Vetor velocidade angular.

- Zviit -



B(t,to)
${t,to)
y(t,to)
r{t,ts)

Cr{t,te)

H

Fngulos relativos ao desalinhamento internc dos girome
tros,

Angulos relativos aos co-senos diretores da direcao sa
telite-Terra.

Engulos relativos aos co-senos diretores da direcao sa
telite-Sol.

Angulos relativos aos desalinhamentos externos do blo
co girometrico.

Incremento,

Constante de decéimento,

Desvio padrao da medida de eéservécéo.
Matriz composta ge}as‘veiacidades angulares.
Velocidade de rotacio do rotor do gir§metrs.
Frequéncia natural amortecida.

ﬁﬂquio de "pickoff"™,

Matriz de transicdo do quaternion.

Matriz de transicao do estado.l

Particao da matriz ¢{t,te).

Matriz de propagacdoc do ruido.

Particdo da matriz ?{t,teB;

Erro real em quaternion.

Erro real em deriva.

Erro estimado em quatérnion.

Erro estimédo em deriva.

Grandeza no instante tk'

Operador expectancia.

Grandeza de b em relacaoc a a nas coordenadas c.

~ gty -



]

-4

]

Denota
Denota
Denota
Denota

Denota

valor estimado,
valor de referéncia.
grandeza vetorial.
derivada no terpo.

perpendicularidade.

- XL -



CAPITULO 1
INTRODUCAD

Sistemas de navegagao inercial atuaimente saocde importan
cia fundamental para aplicacdo em veiculos espaciais, maritimos e mes
mo terrestres, sendo suas principais vantagens a autonomia, a Jinsensi
bilidade as condicoes meteorologicas, a orientacdo praticamente conti
nua e a disponibilidade geografica sem limitacoes. Apos uma breve in
troducdo neste capitulo sobre os problemas envolvidos, natureza deste
trabalho bem como scus objetivos dentro do contexto da area, sao abor
dados no Capitulo 2 aspectos mais especificos sobre sistemas de navega
¢ao inercial e sensores inerciais. No Capitule 3 sao apresentados sis
temas de navegagao inercial auxiliados, prOpagacéo de atitude e estima
cao de estados, e o esquema de trabalho utilizade. No Capitule 4 apre
senta-se 0 modelo de avaliagdo do girometro integrador utilizado na si
mulacdo, suas fontes de erros e consideractes sobre a eletronica asso
ciada. No Capitulo 5 sao apresentados testes e criticas inerentes, con
sideracoes sobre nao-linearidades envelvidas, conclusces sobre modelo
de girometros e sugestoes para aprimoramente, & continuidade deste tra
balho.

1.1 ~ CONSIDERACHES GERAIS

Satelites para aplicacOes mais especificas normalmente
necessitam manter equipamentos opticos e antenas .apontados para alguma
direcio e com precisio preestabelecida; assim, & necessiric um Sistema
capaz de executar uma agao de controle com a finalidade de manter a
apontagem, ou seja, um céntro1e de atitude. Porem, para o bom desempe
nho do procedimento, e funéamenta% a determinacao da atitude do vefcg
To {Wertz, 1978; Lopes, 1982}, a qual & o assunio tratado neste traba
iho,



1.2 - CONSIDERACOES SOBRE O TRABALHO

0 procedimento utilizado neste trabalho (Lefferts et
alii, 1982), aliado ao Filtro Estendido de Kalman e teoria de estima
¢ao adaptativa do nivel de ruido na dinamica (Rios Neto e Kuga, 1982),
tem como um dos objetivos avaliar a possibilidade de realizar propaga
¢ao de atitude com sensores inerciais auxiliados periodicamente por sen
sores de atitude nao-inerciais.

Em resumo, como objetivos considerados principais, podem
-se citar:

a) Familiarizar-se com sistemas de navegacao inercial, mais pro
priamente um estudo sobre sensores inerciais, suas fontes de
erros e aplicacoes especificas.

b) Desenvolver um modelo de avaliacao aplicavel a simulacao digi
tal.

c) Analisar material bibliografico com a finalidade de determinar
as necessidades para o desenvolvimento da area.

d) Desenvolver, como um primeiro estagio, um procedimento realiza
vel para a determinacao de atitude a bordo de veiculos espa
ciais.

As situacoes simuladas foram orientadas no senstido de
acentuar os erros envolvidos a fim de verificar seus niveis, bem como
produzir correlacoes entre as medidas dos sensores inerciais; panes nao
-fatais foram simuladas com o objetivo de sugerir um procedimento esto
castico de alinhamento automatico a bordo.



CAPITULD 2

SISTEMAS DE NAVEGACAC INERCIAL .

Neste capitulo sio considerados conceitos basicos sobre
navegacao inercial. Inicialmente o abordado o acelerometro basico, con
ceitos sobre navega¢dao e, a segquir, e descrito um girometro usual com
definigbes inerentes as suas partes principais. Varios tipos de girome
tros sac mostrades envolvendo mecanismes de origem diferentes, tais co
mo, girometre sintonizado, girometro a laser, etc. Com © conhecimento
da natureza dos sensores inerciais sdo introduzidas configuracoes de
sistemas de navegacao, sistemas de coordenadas utilizados e os dois ti
pos de mecanizagoes existentes, denominados plataforma inercial fisica
e plataforma inercial analitica ("strapdown"). Aspectos referentes a
estas duas configuracdes sdo compilados e reunidos em uma tabela compa
rativa. Na sequencia sao abordadas realizacdes das duas confiquracoes.

2.1 - INTRODUGAD

7 Um sistemas de navegacao em geral e definido com um sis
tema capaz de fornecer a posicdo de um veiculo em relacao a um referen
cial a cada instante. Ja um Sistema de Navegacao Inercial (SNI) & aque
le capaz de determinar a posicdc do veiculo a hartir de medidas do mo
vimento obtidas por sensores inerciais, ou seja, sensores gue utilizam
propriedades inerciais. Assim sendo, se a aceleracac inercial a que es
ta sujeito o veiculo for conhecida, tanto em magnitude guanto em dire
cao, e possivel realizar uma integracdo numerica a partir de condicoes
ihiciais, obtendo-se a velocidade e a posicao do veiculo. Para a obten
¢ao das medidas de magnitude da aceleragio, © principio basico &  sim
pées:qua%quer massa e sensivel a aceleracdo, assim existem diversos ti
pos de sensores de aceleragao ou ace?eyémétrcs, fundamentados em siste.
mas pendulares ou sistemas massa-mola {Féguras 2.1 e 2.2},



Fig. 2.1 - Acelerometro pendular basico.

S rrrrr e

Fig. 2.2 - Acelerometro massa-mola basico.

E evidente que acelerometros envolvem sofisticacOes, vis
to que qualquer erro na medida de aceleracao sera propagado pela inte
gracao numerica; no entanto vale ressaltar que gqualquer acelerometro
engloba um dos principios basicos citados (massa-moia ou pendular). Um
exemplo de um estagio de sofisticacdo dos sistemas anteriores & mostra
do nas Figuras 2.3 e 2.4, onde a realimentacao visa manter os desloca
mentos proximos do nuio, o que evita nao-linearidades, cbtendo-se ain
da uma maneira de extrair medidas eletricas correspondentes. Considera
coes mais detalhadas sobre medidas de aceleracao serao abordadas na Se
¢ao 2.5. '
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Fig. 2.3 - Acelerometro pendular realimentado.
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Fig. 2.4 - Acelerometro massa-mola realimentado.

Ainda sobre as medidas de aceleracao, ha necessidade, co
mo dito, do conhecimento da direcao, ou seja, devem existir direcdes
de referencia fixas em algun sistema de coordenadas. Esta referencia
& obtida utilizando giroscopios que, a principio, mantem o eixo de ro
tacao do rotor apontado em uma direcac preestabelecida. Na Figura 2.5
um aspecto generalizado scbre navegacéo'é mostrado.
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Fig. 2.5 - Navegacao,



Concluindo, nota-se gue no sentide concsitual do assunto,
50 sera possivel realizar navegacao se existir alguma refereéncia que
se mantenha fixa independente de gualquer referencial, ou seja, alguma
grandeza fisica constanie em qualquer sistema de coordenadas como mas
sa ¢ velocidade da Tuz (sensores a laser); sendo estas duas grandezas
atualmente as bases de qualquer sensor inercial, como ficara esclareci
do en secoes posteriores.

2.2 - CONSIDERACOES SOBRE GIROMETROS

Para que um giroscopic permaneca apontado em uma dada di
rec3o indefinidamente, hd a necessidade de que 0 rotor seja uma massa
~perfeitamente balanceada girando a uma velocidade constante sem prati
camente ter contatos com o meic, ou seja, um girometrc ideal. Mas na
realidade, desde que existe um motor para acionar ¢ rotor que esta
apoiadc em mancais, e um dispositivo sensor com a finalidade de extrair
medidas, surgem inumeros fenomenos que ocasionam torgues indesejaveis,
levando o instrumento a sofrer um desvio da direcao inicialmente apon
tada, ou seja, ha uma tendencia de perda de referencia, comumente deno
minada deriva {"drift®} do instrumento. Assim sendo, ha uma motivagao
para o desenvolvimento de sensores mais sofisticados, visando  minimi
zar os efeitos indesejaveis, reduzindo na medida do possivel a ocorren
cia de derivas. ' |

Quanto-ao principio basico de um girometro, como 0  pro
prioc nome sugere, trata-se de um-%nstrumentc*sensf§e1 a movimentos de
rotacao, o gqual fornece medidas relativas as variacoes de atitude. Um
esquema basico de montagem consta de um rofor suspehso em um anel que
e apoiado em mancais no involucro do instrumento {Figura 2.6].



Fig. 2.6 - Girometro basico.

0 rotor gira acionado por um motor em torno do eixo de
rotacio s e & suspenso em um anel que gira em torno do eixode saida o;
i e o eixo de entrada do g?rometro 0 rotor fornece um momento anguiar
H. na direcao s. Efeitos de elasticidade e viscosidade so conswderg
d{JS. 0s simbolos Ssyn e Tsyn sdo respectivamente “syncros", sensor de
deslocamento angular, e motor de torqué, onde Ssyn mede o angulo a, ©
Tsyn mantem oy proximo do nulo em um procedimento que sera posterior

menie esclarecido.
Seja:

ey = O angulo medido a partir da posicdo s - i,
wi - a velocidade angular no eixo de entrada 1,

H. - o momento angular do rotor do girometro,
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o torque giroscopico desenvolvido no eixo de saida o, e des

de que o, ("pickoff") & mantido pequeno, e ainda supondo H
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ou seja, o angulo o {*pickoff") no eixo de saida e proporcional a ve

locidade angular de entrada, desta forma tem-se¢ o chamado girometro ou
“rate-gyro". Por outro lado, se a viscosidade for significativa e a

elasticidade desprezivel:
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ou seja, o angulo de saida sera proporcional ao deslocamento  angular
do eixo de entrada no intervalo medido; desta forma tem-se o girometro
integrador ou “"rate-integrating-gyro”. Vale observar gue neste caso os
efeitos da elasticidade e viscosidade podem ser obtidos de varias ma
neiras, de natureza fisica diferentes. Assim S@ﬁdé, qga¥qaer dispositi
vo sensor a variacoes angulares obedece as denominacoes anteriores quan
to ao significado de suas medidas. Expressoes mais abrangentes do que
as ja relacionadas serdo desenvolvidas no Capitulo 4.

2.3 - TIPOS DE GIROMETROS

Existe uma seérie de girometros em fase operacional como
o "floating-gyro" ou giro ént&grader,'”drythﬂedmgyro“ ou gire sintoni
zado, "eletrostatic-suspended-gyro” ou giro com suspensao eletrostati
ca; em fase experimental existem os girometros a laser e o de resseﬁéﬁ
" c¢ia nuclear magnetica. A seguir descreve-se sucintamente cada umdeles.

2.3.1 - GIRBMETRO INTEGRADOR

Pode-se dizer que este foi ¢ primeiro girometro a ser de
senvolvido, e desde a fase de pesquisa ate os dias de ia&je conta-se
aproximadamente 30 anos {Koning, 1978); consta basicamente de uma mon
tagem semelhante a Figura 2.6, onde o rotor e o anel sdo seladose imer
sos em um fluido de alta densidade. Desta maneira, o conjunto fica pra
‘ticaﬁente flutuando, alem de estar apoiado nos mancais do involucro.



_ 0 efeito de viscosidade acentuada, como visto na  Secao
2.2.1, faz com que a saida seja uma medida de incrementos de  angqulos
no eixo de entrada; assim o angulo de saida (“pickoff") e a integral
da velocidade no eixo de entrada. 0 principio de funcionamento nao apre
senta novidades, mas para atingir precisoes elevada, ou seja, derivas
de decimos de grau por hora, o problema de construcao torna-se chti
co. Além do problema citado, pode-se avaliar a dificuldade envolvida
neste sistema em se tratando do fluido, pois efeitos como temperatura,
vibracoes, tem influencia significativa no desempenho destes giros.

Porem, como foi um dos precursores  existe a vantagem de
urra estrutura de producao e testes em fase operacional, portante  com
custos otimizades, onde possiveis modificacGes teém por objetivo somen
te methorar ¢ dispositivo. Assim sendc, justificam-se hoje as a§§icg
coes destes sensores em veiculos, como os lancadores DELTA e AGENA, ci
tados por Savage (1978), e no desenvolvimento do satelite MIRANDA {Jude,
1977).

A medida gue um sensor & construido para precisoes maio
res, € evidente que 0s erros na sua montagem devem ser, no maximo, da
mesma ordem de grandeza do erro na medida desejada; da¥ decorre uma se
rie de problemas na sua fabricacao que envolven desde o material utili
zado ate as condicdes ambientais. Um modelo aproximado sera desenvolvi
do posteriormente,

2.3.2 - GIROMETRO SINTONIZADO

Como o propric nome original sugere, este girometiro en
volve um novo conceito de operacdo; trata-se a principio de dois aneis
concentricos ligados ao eixo motor da forma de uma junta universal co
mo na Figura 2.7.
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- HOTOR

“PICKOFF "

ROTOR

“giMia" >
IVSLUCRO

ANEL DE MAGNETO
PERMANENTE

*PIVOT" FLEXIVEL
Fig. 2.7 - Girometro sintonizado.

Admite-se inicialmente que a junta universal esta acopla
da por barras e rolamentos, permitindo total liberdade de movimento. 0
conjunto e feito de maneira que 0 anel externo (rotor) possua momento
de inércia superior ao do anel interno ("gimbal"}.

Quando o conjunto gira, o rotor tende a manter seu plano
de rotacao; porem ocorrendo uma mudanca de orientacdo (atitude) do con
junto, o acoplamento entre os aneis e o motor produz uma oscilacao ate
que os aneis (rotor e “gimbal") assumam o novo plano de rotacdo. A ana
lise dinamica mostra que o torque de reacao sobre o rotor possui  uma
componenfe que € proporcional ao deslocamento angular ("pickoff"}, po
rem de natureza elastica com coeficiente negativo (Savage, 1978). Ago
ra, se ao inves de barras acopladas por rolamentos, estas forem fixg
das nos aneis e ainda possuirem elasticidade torsional de mesmo valor
da gerada dinamicamente, observa-se que os efeitos se anulam ocasionan
“do assim um desacoplamento do rotor em relacaoc ao eixo motor como  se
-estivesse fisicamente desacoplado deste (Craig, 1972 a e b;  Savage,
1978).
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Como a elasticidade gerada dinamicamente depende da velo
cidade de rotacao do motor, e possivel, uma vez conhecidas as proprie
dades torsionais das barras, sintonizer a rotacdo do motor até que ha
ja desacoplamento dinamico do rotor, dai a denominacdo girometro sinto
nizado {“dynamically-tuned-gyro“}.

Comparando o giro sintonizado com o giro integrador, ape
sar da analise superficial nos dois casos, & notbria a vantagem em ter
mos tecnoldgicos do gire sintonizado, pois nao possui 17quidos {"dry
-tuned-gyro") como no caso do "floating-gyro", contem menor numero de
pecas, a influencia da temperatura e bem menor e possul dois eixos de
entrada e dois eixos de saida, enquanto o giro integrador conta somen
Cte com um eixo de entrada e um eixo de saTda. Vale frisar também que a
principal fonte de erros em girometros se deve ao acoplamento entre ei
xos, come sera visto adiante, e‘neste caso 0 giro sintonizado leva gran
de vantagem (Joos, 1977).

Como nao e objetivo deste trabalho a andlise minuciosa
do giro sintonizado, maiores detalhes podem ser encontrados nos traba
Thos de Savage (1978) e Craig {1972 a e b}, onde no primeirc € desen
volvido um modelo matematico simplificado, e o segundo utiliza  forma
1ismo de analise em frequencia para chegar ao modelo de erros.

2.3.3 - GIROMETRO A LASER

Este dispositivo envolve tecnicas completamente diferen
tes dos giros mecanicos, mas utiliza a propriedade basica da velocida
de da luz citada no final da Secao 2.1.

Trata-se de uma cavidade laser com os mesmos principios
basicos de uma cavidade convencional, mas na forma triangular como mos
trado na Figura 2.8, possuindo tres espelhos. Nesta configuracdo a ca
vidade permite oscilacac nos ésis‘sentidus, cuja frequencia e determi
nada pelo comprimento {perTmetro do triangulo) da cavidade.
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Fig. 2.8 - Girometro a laser.

. Quando o conjunto gira, surge uma diferenca de percurso
dos feixes laser pelo efeito relativistico {efeito SAGNAC)} (Nisbet and
Scott, 1978}, logo para um sentido a frequencia de oscilagdo torna-se
diferente da frequencia do laser no outro sentido. Comparando os dois
sinais percebem-se franjas de interferencia devido a diferenca das fre
guencias; assim obtem-se uma medida proporcional 3 rotacao.

A principio este senscr parece ser ideal, nao possuindo
o5 inconvenientes mecanicos dos outros giros, alem de ser imune as ace
leracOes, pois ndao possui massas moveis ou suspensas. Porem, existem
varios fatores gue colocam o0 giro laser com o mesmo nivel de dificulda
des enconiradas nos outros giros,

0 primeiro surge no fencmeno de zona cega  {“Tock-in"};
trata-se de um acoplamento de modos de propagacao devido ao  fenomeno
de espalhamento, e isto faz com qué nao haja diferenca entre os  dois
feixes, naoc permitindo assim medidas em baixas velocidades (Nisbet and
Scott, 19?8}.

As solugoes encontradas sao varias, porém a mais utiliza
da atualmente e a introducao de um "DITHER® mecanico. 0 "DITHER" envol
ve 0 mesmo principio citado na maioria das referéncias sobre sistemas
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nao-lineares. Deste mode pode-se eliminar o efeito de zona cega com o
inconveniente do aparato mecanico para fazer o conjunto vibrar.

Outro problema e a vedacao da cavidade, pois & utilizado
uma mistura de helic e nednio, e como o helic & um gas dificil de ser
confinado ha a necessidade de que a cavidade seja monolitica, envelven
do problemas tecnolpgicos altamente sofisticades. Por exemplo, o proce
dimento de perfuracdo do bloco (guartzo) 2 realizads por impacto e com
brocas especiais. ‘

tambem a tecnologia envolvendo ¢s espelhos que devem -

Ly

H
ser de qualidade excepcional para evitar perdas . por espalhamento. A
colagem destes espelhos no bloco optico erealizada por aderencia, ou
seja, polimento das superficies e posterior contato, sendo este  tipo
de tecnica conhecida como colagem molecular {forcas de Van der Walls).

Para maiores detalhes podem-se citar: Killpatrick {1967},
ende. se faz uma abordagem generica desde a construcac ate o problema
de zona cega; Smith {1979}, onde se mostra um tratamento sensivelmente
mais detalhado; Edwards Jr. {1971}, onde alguns dados de operacdao $ao
forrecidos; Savage {1978} mostra o desenvolvimento de um modelo mateag
tico simplificado; Levinson (1978) incorpora ¢ modelo do giro laser em
um sistema de navegacdo e realiza simulacoes.

2.3.4 - OUTROS GIROMETROS

Existem sensores em fase de pesquisa como por .exemplo ©
giro laser com fibra Gptica, giro de ressondncia nuclear magnetica
{Kanesberg, 1978}, gque basicamente envolve ﬁoménto angular moiecular,,
vibragiros {Magnus, 1978). Em fase operacional existe tambem o  giro
eletrostatico que consta de uma esfera de precisdo elevadissima suspen
sa em campo eletrostatico girando por indugao magnetica {Christensen,
19665 Savage, 1978); este sensor atualmente e o mais preciso para apli
cacoes em plataformas inerciais convencionais.
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Concluindo nota-se a necessidade de procurar um  equili
brio entre sofisticacao tecnologica, aplicacoes a que se destina e cus
tos envolvidos, como tambem o desenvolvimento de "software" para tra
tar medidas contaminadas com a finalidade de diminuir a carga de exi
gencias sobre o sensor, ou seja, um estudo de otimizacdo reunindo to
dbs estes fatores e fundamental.

2.4 - CONFIGURACOES BASICAS DE SISTEMAS DE NAVEGACAO INERCTAL

Como foi citado na Secao 2.1, um sistema de navegacao ne
cessita do conhecimento do vetor aceieracao, ou seja, mo.uloedirecao.
Quanto ao sistema de coordenadas e importénte sua escolha considerando
o objetivo da missao, ou seja, deve-se utilizar um sistema que relacio
_ne, da maneira mais simples possivel os referenciais inercial e a bor
do do veiculo (Britting, 1971; Broxmeyer, 1964). Baseados nestas consi
deracoes existem tres sistemas de coordenadas que sao mais utilizados:
inercial, horizontal local e movel. -

a) Inertia]

As medidas realizadas a bordo do velculo sao tomadas em
um referencial fixo apontado para uma estrela por exemp]b (Figura 2.9).
Atraves de mecanizacoes que serao vistas a seguir, os eixos dos senso
res sdo mantidos neste referencial.

Fig. 2.9 - Sistema inercial.
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b} Horizontal Local

Utilizado em veicules que navegam em altitudes desprezd
veis em relacdo ao raio terrestre, come navios, aviges, satélites pré
ximos, etc. Em resumo, e adequado quando se deseja uma fase do veiculo
sempre voltada pars a superficie da Terra {Figura 2.10).

Fig. 2.10 - Sistema horizontal Tocal.
¢} Movel
Utilizado para sistemas com outra configuracac de sensg

res {"strapdown”) a ser descrito adiante, onde o referencial esta aco
plado no proprio veicule {Figura 2.11).

Fig., 2.11 - Sistema movel.



Como visto nos casos anteriores, 0s sensores devem ser
montados de tal maneira que seus eixos de entrada formem um sistema de
coordenadas os quais definem duas configuracoes basicas: plataforma

inercial convencional e plataforma inercial analitica (“"strapdown").

A configuracdo de plataforma inercial fisica (convencio
nal) realiza-se com a montdgem dos sensores sobre uma base onde os ei
x0s de entrada definem um triedro ortogonal. Esta base, comumente deno
minada elemento estavel & suspensa por dois ou mais aneis concentricos,
come mostrade na Figura 2.12, permitindo movimentos em tres graus de
liberdade. Nota-se que se ndo existisse atritos, qualquer mudanca de
orientacio (atitude) ndo seria transmitida ao elemento estavel, porem
como esté esta sujeito-a torques transmitidos pelos apoios, deve ser
-mantido orientado de forma ativa. '

Com a montagem dos girometros formando um triedro ortogo
nal; pode-se detetar qualquer tendéncia de variacao de atitude onde es
tes sinais sao realimentados para 0s servomotores nos anéis (Figura
2.12) e assim obtem-se um procedimento de orientacao ativa do elemento
estivel. Em consequéncia os acelerdmetros realizam medidas sempre em
um referencial predéterminado. |

A outra configuracao € a denominada “"strapdown" (solida
ria), citada na totalidade de referéncias sobre assunto, Trata-se da
montagem dos sensores fixos no prSpkio veiculo, formando um triedro or
togonal de preferencia alinhade com os eixos principais de inercia do
veTculo {Figura 2.13). '
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Fig., 2.12 - Plataforma inercial convenciognal.
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Fig. 2.13 - Plataforma inercial "strapdown”
{solidaria).
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Nesta configuracao, as medidas sao tomadas no referencial.
movel do proprio veiculo, necessitando de transformacio de coordenadas
para o sistema de referencia adotado, envolvendo assim uma tarefa adi
cional para o computadof de bordo. Atualmente o bloco sensor consta de
girometros e acelerometros, onde os primeiros tem a finalidade de for
necer medidas angulares e os acelerometros exercem a mesma funcao cita
da anteriormente.

A necessidade de girometros nesta configuracao e discuti
vel, pois, a principio, com dois acelerometros colocados a uma distan
cia razoavel dentro do veiculo e alinhados em uma direcdo, e possivel
determinar rotacoes do veiculo em um eixo; porem, no caso de rotacoes
lentas como em sété]ites, a escala de medida atingiria valores comgran
de dificuldade de ser Vidos por acelerometros reais, mas ja existe con
jecturas em andamento para contornar estes'prob1emas.

Retornando as configuracdes, nota-se que a diferenca ba
sica entre a plataforma fisica e a analitica reside na forma de manter
um sistema de referencia, a primeira de forma mecanica (fisica) e a se
gunda por computacﬁd de bordo (analitica). |

A seguir uma tabela (Tabela 2.1) aponta uma série de as

pectos relevantes na comparacac entre as duas mecanizacoes.
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TABELA 2.1

ASPECTOS COMPARATIVOS ENTRE SISTEMAS DE

NAVEGACAD CONVENCIONAL E “STRAPDOWN™

LONF {GURACAD
1A
SENSORES

PTENS OF
COMPARATAC

PLATAFORMA INERCIAL

“STRAPDOWN"
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i Rbravis de disposivives de satds, | T 4e
- : : ™ Lhien et
tbtencdo Ge atitude cemo sincros, normelmente  ryide di:‘f‘ 9o direts por  cemsuta
0% :
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velocidade angular e aceleracds

] i i . - " n 3
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Deyido 3 naturpre do 3151;@”& ha
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2.5 - REALIZACAC PRATICA DE SISTEMAS DE NAVEGACAD INERCIAL

Apesar de existir uma variedade de realizacoes de SNIs,
tudo se resume no sistema de coordenadas escolhide, ou seja, as medi?i
cacoes entre realizacoes {Schmidt, 1978) reduz-se apenas a um problema
de programagdo de computador de bordo. A sequir & mostrado {Figura 2.14)
uma descricao de um SNI basico na configuracao de uma plataforma fisi
ca, a qual utiliza um sistema de coordenadas hopizontal local (Smith,
1979). Nota-se que a correcao W_ e introduzida nos girometros a fim de
realizar a precessac da plataforma para que mantenha a horizontal o
cal, Se a mecanizacao fosse em coordenadas imerciais, nao haveria ne

cessidade da correcﬁe.wc.

ALINHAMENTO
INICIAL

ELEMENTO ESTAVEL

Wo o VARIAGAG
GiRoS DA VERTICAL ba
LOCAL
F3
LERD VEL
ACELERSMETROS &{" S AcEL. o S vEloc,
' . - POS.
ACELERAGAD | —q .
GRAVIGADE | conpIGoEs
Z LOCAL E T | INICIAIS OE
> s:;;g; CORIOLIS v % v NAVEGAGAD
ATITUDE T com;s;mcg PoSICED
7 ry - rovase s
INFORMAGAD HAVEGAGAD = VELOC.
EXTERNA DE .
ALTIYUDE

Fig. 2.14 - Navegacao convencional..

. No infcio de operacdo de um SNI, & necessirio posicionar

o elemento estavel com alguma referencia, normalmente no plano horizon
tal. Dado 0 infcio do movimento, qualquer tendéncia i mudanca de orien
tacao (atitude) do elemento estavel & detetada pelos girometros, o0s
~quais realimentam sinais para 0s servomotores a fim de realinhar o ele
mento estavel; atraves de sensores angulares acoplados nestes eixos (ﬁi
gura 2.12), obtem-se a atitude do veTculo. A partir da aceleracdo medi
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da obtem-se a posigao e a velocidade nas coordenidas cesejadas de acor
do coma programacac do computador de navegacac. A correcao de acelera
¢ao € explicada a partir do acelerometro basico (Figura 2.15}.

Fig., 2.15 - Forcas atuantes no acelerometro basico.

Para ¢ conjunto involucro + massa, tem-se a aceleracdo ab
soluta R como:

R=f+ g,

e para a massa m tem-se a aceleracac absoluta ¥ como:

-
fi

T+gqg,

] g . . -
noe equilibric entre involucro & massa tem-se:

assim, o acelerometro nao mede a gravidade, dal a necessidade de corre
¢do das medidas acelerometricas. Desta forma define-se for¢a especifi
ca como a soma das forcas aplicadas em uma unidade de massa, ou seja:

f=R-gqg,
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“lembrando que a aceleracio absoluta R para referenciais girantes & da

da por:

s

R=Ry+ A+ A,

onde A, € a aceleracao centripeta devida a rotacao terrestre, A, e a

aceleracao de coriolis, e ht e a aceleracao absoluta devida a transla
£a0; assim: ' ‘
R

f+lg-A)-A

t ° cL

As Figuras 2.14 e 2.16 mostram as correcoes citadas.
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>

Fig. 2.16 - Navegacao "strapdown".

Como ja mencionado, para a mecanizacao em vertical local,
existe o aspecto da curvatura da Terra onde e evidente a varjacao da
vertical local com a latitude terrestre. Computando estas variacoes, e
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obtida a taxa de variacdo da vertical lecal, o elemento estavel passa
a ser corrigido (wc), formando assim a familiar malha de Schuler, onde
detalhes podesm ser encontrados nos trabalhos de Smith (1979}, Radix

{1972 e 1978), Carpentier et alii {1962},

Em termos de realizacdo, a configuracao “strapdown” (Fi
gura 2.16) difere da primeira basicamente na obten¢an da atitude, onde
as malhas de correcao sdo de mesma natureza, porem a atitude e a malha
de Schuler sao realizadas por computacaa de bordo.

Como foi descrito anteriormente, as medidas obtidasa par
tir dos sensores na configuracao “strapdown" estao no referencial m@
vel do proprio veiculo, assim surge a necessidade da transformacao de
coordenadas para um Sistema de referencia adotado. A transformacao de
coordenadas basicamente ndao contem novidades, porem como deve ser exe
cutada por computador de burdo,'a simplicidade das operacoes torna-se
importante; deriva-se entac o formalismo dos quatermions, cujas vanta
gens praticamente estdo consagradas face ao formalismo dos angulos de
Euler e dos co-senos diretores. Detalhes e aspectos comparativos podem
ser encontrades nas seguintes referencias: Robinson (1858}, (Catford
(1978), Plotnikov e Chelnokov (1979), Wertz (1978), Lopes (1982},
Cardenuto {1979). |



CAPITULD 3

ESTIMACRD OTIMA EM NAVEGACAO E
DETERMINACAO DE ATITUDE

Neste capitulo inicialmente sera esclarecida a necessida
.de de medidas auxiliares 2 navegacdo inercial para em sequida definir
sistemas auxiliados e procedimentos utilizados, citando-se referencias
basicas e comentarios a respeito. A abordagem especifica & realizada
na Secao 3.3 onde o desenvolvimento do procedimento juntamente com os
apendices completar o modelo utilizado neste trabalho. Finalizando, as
. equacoes das observacoes sao descritas, bem come ¢ algoritmo gerai.

3.1 - INTRODUCAO

Apesar da sofisticacio envoivida na fabricacio de senso
res inerciais, existem diversos fatores que levam a medidas erroneas;
em se tratando de girometros estes erros tendenciosos, como ja visto,
sao conhecidos como deriva {"drift"), porgue os sistemas de orientacao
inercial pioneiros sao do tipo plataforma convencional e qualquer errg
provoca uma deriva da direcdo preestabelecida. Ainda em realcdo as fon
tes de erros, neste estagio de abordagem do assunto pode-se citar que
as derivas dos girometros possuem origens distintas. A primeira denomi
nada estdtica, provém de imperfeicBes desde a fabricacdo até a eletrd
nica associada ao¢ instrumento, e a sequnda, denominada deriva, dénémi
ca surge quando ¢ sensor esta em operacao, ou seja, depende do movimen
to {dinamica) do veiculo. Vale frisar que estes erros podem ser deter
minadosyem laboratdrio e assim realiza-se um esquema de COmPensacao
{Savage, 1978; Maybeck, 1979) que visa extrair a medida correta. Para
aplicacoes em navegacdo de curte periodo, como lancadores e misseis de
médio alcance, este procedimento, aliado a girémet?as de qualidade ex
cepcionais, garante uma navegacdc precisa, porem para navegacao de lon
ga duracao como em avioes, misseis estrategicos e determinacao de ati
tude em éaté?ites, SQrge a necessidade de referencias externas a fim
de corrigir o acimulo de erros imprevisiveis, conduzindo ao que e deno
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minado Sistema de Navegacdo Inercial Auxiliado (SNIA); lembrando  que
para satelites trata-se de determinacao de atitude com sistemas iner

ciais auxiliados.

3.2 - SISTEMA DE NAVEGACAO INERCIAL AUXILIADG (SNIA)

Como visto anteriormente, este tipo de sistema conta ba
sicamente com sensores inerciais e sensores ndo-inerciais. Sabe-se po
rem que sensores nao-inerciais utilizados atualmente como radares, sen
sores opticos em geral, identificam uma direcao em instantes discretos,
pois nem sempre estao dispostos em direcao favoravel. As:im, apesar de
ja existirem metodos de determinacao de atitude {apesarde ja existirem
metodos de determinacdo de atitude)somente com sensores nao-inerciais
(Wertz, 1978; Rios Neto et alii, 1982), a dinamica envolvida neste ca
so deve ser estabelecida apenas para ap]icacaés especificas, tal como
em satetites (dinamica lenta) e onde a determinacao de atitude nao se
ja necessaria em toda a trajetoria.

Atualmente com o emprego de computacao de bordo, realiza
-se determinacao de atitude e navegagao inercial aﬁxi]iados periodica
mente por medidas de sensores nao-inerciais, onde todo este procedimen
to e realizado por estimacao otima. Por exemplo, para aplicacoes em
avioes, Erzberger (1967) utiliza filtragem otima para correcdao de er
ros de navegacao com auxilio de medidas "Doppler" para .velocidade e me
didas de posicgo. Aqui vale destacar dois formalismos importantes em
filtragem otima aplicada a navegacao (Maybeck, 1979), ou determinacao
de atitude somente: filtragem direta e indireta.

a) Filtragem Direta

' Nesta éonfiguracﬁo, o estado e estimado diretamente, ou
seja, o processo de filtragem e realizado sobre as proprias grandezas
- desejadas (Figura 3.1).



- 29 -

SENSORES
lm&oammcmts
NAVEGAGAD
SENSORES | CAG -
INERCIAIS FILTRO ESTARC
ESTIMADO

Fig. 3.1 - Filtragem direta.
Este esquema possui o inconveniente de depender direta
mente do desempenho do filtro, pois no caso de ccorrencia de falha o©

sistema de navegac¢ao interrompe sua fungao.

b) Filtragem Indireta

Este esquema (Figura 3.2) € o mais utilizado principal
mente em avides {Kubbat, 1978); o estado estimado, ao inves das grande
zas de énterésse, & representado por pequenas variacoes destas mesmas
grandezas.

SENSORES
INERCIALS ESTADO

> NAVEGAGAD ESTIMADC

3

FILTRO —m——d

—
SENSORES
NAD INERCIAIS

Fig. 3.2 - Filtragem indireta.

Nota-se que nesta configuracdo a ocorréncia de falha no
f11tro nao compromete a navegacac de imediato. Uma a;?zcagae similar
ers avides envolvendo alinhamento em solo e durante o voo € realizada
por Levinson {1978}.
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Dutras aplicacoes tanto para navegacao como para determi
nacao de atitude podem ser citadas, como o sistemachenavegacﬁo NAVSTAR
GPS (Kruczynski, 1977) envolvendo sensores inerciais e informacao de
posicao relativa a uma rede de satelites e utilizando para processamen
to o esquema de filtragem otima. Potter e Vander Velde (1967)  demons
tram um esquema ap]icédo a satelites com sensores de estrelas e plata
forma estabilizada (convencional), onde o processo de filtragem forne
ce como componentes do estado estimado as derivas (”drifts“) nos tres
eixos; trabalho semelhante foi realizado por Nash e Wells (1975). Um
procedimento que utiliza manobras em orbita com a finalidade de cali
brar o bloco inercial e impiementado por Lorell (1976). Jude (1977} de
senvolve outro esquema ("strapdown”} para aplicacoes em satelites de
sensoriamento remoto onde a precisao de apontagem e critica. Na  area
de stSeis, o mesmo esquema basico @ encontrado nos trabalhos de
Bar-Itzhack et alii (1982), Vergez e McClendon (1982) e Bose (1979).

Em resumo, a base de todo sistema auxiliado consta de um
modelo de propagacao, tanto de atitude quanto de trajetoria, e dois con
juntos de medidas onde o primeiro e obtido por sensores inerciais e o
segundo atraves de sensores nao-inerciais. De acordo com o objetivo da
missao, a filtragem pode ser simplificada conduzindo ao que se denomi
na ffltragem subotima -(filtro de ordem reduzida} (Cattan an Michelin,
1978; Maybeck, 1979), consistindo basicamente na diminuicdo da  ordem
do sistema, ou seja, menor numero de estados na dinamica.

Considerando aplicacOes em satelites, & evidente a impos
cibilidade de manutencao ou reca]ibracéo do bloco inercial em solo: To
go surge a necessidade de executar esta tarefa a bordo. 0s procedimen
tos citados reunem uma caracteristica comum: a necessidade de repetibi
lidade {estabilidade) do bloco inercial em longos periodos; porem devi
do a possibilidade de ocorrencia de falhas nao-fatais,. ou mesmo varia
coes em relacao ao desempenho do bloco 1nercfa1 e eletronica associada,
" vem a necessidade de um esquema adaptativo para evitar problemas de di
vergéncia no filtro (Jazwinski, 1970). Este esquema, conjugado com o
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desenvolvimento de Lefferts et alii (1882}, e um dos objetives deste

‘trabalho, que serz detalhado a seguir.

3.3 - DETERMINACAO DE ATITUDE ATRAVES DO FILTRO ESTENDIDO DL KALMAN E
ESTIMACAC ADAPTATIVA DO NIVEL DE RUIDD DINAMICO

Ap0s uma breve nocac geral do problema de  determinacdo
de atitude, serd abordado e mostrado todo o desenvolvimento do esquema
de propagacdo de atitude, o procedimente de filtragem utilizado, a equa
¢ao das observacoes e consideracfes de carater especifico (Lefferts et
alii, 1982).

Para aplicacoes em satelites, no que se refere a orbita,
sabe-se que existenm wétodos de propagaciao (Brouwer, 1959; Silva, 1982;
Medeiros, 1983) e de deteminacao (Wertz, 1978; Tapley, 1974}, que pos
suem_pfecis&o suficiente a ponto de determinar em solo a posicao do sa
te]ite satisfatoriamente. Porém, em missdes espaciais istoc nao se apli
ca quanto a propagacaoc para a orientacdo (atitude) do veiculo que & de
importﬁncié fundamental, pois e necessaric o apontamento de antenas e
sensores opticos em direcoes determinadas e com precisio preestabeleci
da. Dal a necessidade de sensores e procedimentos @r&ﬂéses a bordo.

0 procedimento propostc leva em conta vinculos de  rapi
dez de procedimento para operacao a bordo em tempo real com a finalida
de de permitir a determinacdo de atitude mesmo em situacdes criticas
comg, por exemplo, ocorréncia de falha nio-fatal nos girﬁmetros. A se
guir descreve-se a cinematica de atitude do satelite utilizando forma

lismo dos quaternions.

3.3.2 - CINEMATICA DE ATITUDE

A cinematica de atitude com formalismo de guaternions g
dada por {Wertz, 1978, Lopes, 1982; Cardenuto, 1979}:
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=1 .awg, (3.1)
2
onde q &€ o vetor das componentes do quaternion e w = (wx, Wy wz)T e a
velocidade angular nas coordenadas do veiculo,
0 W, —wy W
-W 0 W W ‘ '
ew) = | ° S AN - (3.2)
Wy o Wy 0 W,
_-wx -wy -, 0 |

Desde que a medida do girometro possui uma componente de
erro tendencioso (deriva) e um ruido de natureza aleatoria, ela pode
ser modelada por:

U=wW+b+n,
onde u e a leitura do girometro, w & o valor real da velocidade angu

lar, b e o erro tendencioso (deriva) e n, e o ruido modelado por uma
distribuicao gaussiana de media nula e covariancia dada por:

Ena(t) . ni(0)] = 0y .« o(t-1) , | (3.4)
sendo:
Wy b Ny
W = wy i b= bY ;0 N = nly
Y, bz N1y

Assim, w & uma variavel aleatoria e u e um valor lido a cada instante.
Substituindo a Equacao 3.4 na Equacao 3.1, tem-se:
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— . a{u-b+n)g, -~ {3.5)
Z

s
it

B = N2
onde n, & um ruido branco com media nula e covariancia dada por:
Elna(t) . n1(1)] = Qz . 8(t =) | (3.6)

Assim as Equacoes 3.5 e 3.6 representam, respectivamente, a dinamica
do processo e o movimento browniano onde o erro de medida do girometro
{("rate-drift" b} foi modelado como uma componente constante, pois para
as aplicacoes propostas (satelites), a modelagem e satisfatoria
{Leffertsetalit, 1982).

Nota-sc porem que {w) na Equacdo 3.2 & linear emw, 1o
go:

alu - b+ ny) = olu) - alb) + alny) (3.7)

“assim tem-se:

q = % . [elwg - elblg + 2lny)ql , | (3.8)
5 = hz ,

observando que {Lefferts et alii, 1982)
o{w)g = Z(Q}w R o ‘ {(3.9)

onde:
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qs V—Q3‘ Q2
: gs qu -1 '
Z(q) = . (3.10)
-Q2 q1 Qu
-0; -Qz =03

Supondo a Equacao 3.8 da forma:
C.] = f(us C]: b: nl) [} (3.11)

e linearizando-a em torno das estimativas de q, b e n, (ipendice B),
tem-se:

o f(u,gabym) = Flu,E.5,8,) + L (q-§) « 2L (b-b) +
3q ab .

+ 20 (o)) £ 0(2) O (3.12)
ani :

sendo X a estimativa mais recente de x, 0(2) os termos de ordem supe

rior e
Eg o of ., ou
3X  ax [x

ﬂmmmmg=ﬂ¢¢&m>+%mMM-96)+mmnm-m-

%. 2(3)(b-5) + % . Z(8)(ny - A1) + 0(2) , (3.13)

mas, lembrando que:
np=0 e w=u-b,

tem-se:
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f(ll,(],b,ﬂ;) - f(usaﬁgsﬁl} —‘!'-— [ﬁ(&-g}éq -

- 2{g)sq + Z()n, 7 (3.14)
ou seja:
9689) - 1 ra(wysq - z(@)sb + Z(@Pns] (3.15)
dt 2
dlsb) (3.16)
dt

As Equacoes 3.15 e 3.16 formam assim a dinamica lineari

zada do processo; colocando-as na forma matricial, tem-se:

sx = F{X,t)ex + G{x,thn , (3.17)
onde:
Lo v -1 ug)
Z : Vd
F(R,8) = |-mcmmmmmne O : | (3.18)
0 E 0
L ' H7x7)
g D
) 2 i
R [ R . (3.19)
0 I
. ' J{7x86)
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- N (3.20)

b J(7x1) "2 J(6x1)

3.3.3 - PROPAGACAO DE ATITUDE

Lembrando o que foi visto, surge aqui uma vantagem da mo
delagem adotada para a deriva. A propagacao do vetor de estado se faz
somente na parte referente aos quaternions, pois a deriva estimada per

manece a mesma durante a propagagao, assim:

3= a@a, - o (3.21)
2. .
5-0. | | (3.22)

A solucio para a Equacao 3.21 (Catford, 1978; Wertz, 1978)
fica:

q(t) = e(t,to)alte) , | (3.23)

onde:

At =t - t, ,

. (3.24a)
2)1/2
zZ

lw| = (w2 + W’ +w ,
X Y.
e ] e a matriz identidade.

Vale frisar que esta solucao e valida somente quando 0
intervalo de propagacao At & suficientemente pequeno para que a hipote
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‘se de comutatividade {Wertz, 1978) possa ser considerada. Procedimento
mais detalhado sobre integracdo do quatérnion, separando a solugio do
vetor rotac¢do a8 da propagacdo do quatérnion de atitude, 2 mostrado
por Miller {1983). Lembrando qué a8 = W. st para At pequenoe W constan
te e denominado vetor rotacdo.

3.3.4 - DETERMINACAO DAS MATRIZES DE TRANSICAO DE ESTADO E RUTDO

Para a propagacao da matriz de covariancia & necessario
conhecer a matriz de transicao do estade ¢(t,ty) e transicio do ruido
r{t,te). Assim, resolvendo a equacao:

d = Flx,t)e , (3.25)

obtem-se {Apcndice A):

f}(t,tg} i @(tktﬁ}
6{tyto) = | =mmmmmm- o {3.26)
0 ! 1 '
! (7x7)
onde {Apendice A):
it _
plt,to) = - — | e{t,s) . Z{q{s))ds . (3.27)
) £A°
to
Para a matriz r{t,tq), resolvendo
t X |
T{t,ty) = j ¢{t,s). G(x,s}és s (3.28)

to

obtem-se {Apendice A):



- 38 -

F(t,te) = | ==mommmn- el , (3.29)
’ : I.at (7)(6)

onde At, definindo na Equacao 3.24a, e:

‘ [t [t r 1 t _
(t,to) = | wlt,s)ds = | l"z—] Je(t,t‘)z(q(t‘))dt'ds L (3.30)
to to S

A solucdo numerica adotada para y(t,ts) e r{t,t,) sera
por uma simples regra de t-apezio, onde esta aproximacéorseré justifi
cada adiante, na Secao 3.3.5, assim:

1

| it .,
p(tite) = - — J 6(t,s)Z(q(s))ds =
2 % _

5]

_%{[ﬂmimunmunemmmamny

desde que g(t,t) = I, resulta em:

o(t,to) ]mwmunwummamn (3.31)

.r>|—~

E(t,to)

t
J p(t,s)ds = {%Jat. [o(t,t) + wlt,to)]
to :

mas y(t,t) = 0, logo:

wmmh{%puwmn,

ou:
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B{t,te) = - ——;— (1) . [Z(G(t)) + 8(t,ta)Z(q(te))] . (3.32)
Em resumo:
Z'{q(t)) = Z(ql{t)) + elt,to)Z(alte)) {3.32a)
r4 -

plt,te) = i-—-— at . 2 {q(t)) , {3 32b)
g4 J

r{t,to) [-L lat)2 . 20 (5(e)) . (3.32¢)
g / ' |

3.3.5 - ESQUEMA DE FILTRAGEM ADAPTATIVA

Obtida a dinamica do processa, o procedimento de filtra
gem & aplicado, ressaltando-se que a nomenclatura de Filiro Estendido
cabe a casos ndo-lineares, mais exatamente ac Filtro de Kalman aplica
do na dinamica linearizada em torno da estimativa do estado mais recen
te; o desenvolvimento esta detalhado no Apendice B.

Em relacac ao procediments adaptativo pode-se colocar o
‘seguinte problema. Ao realizar modelagem matematica de sistemas  fisi
cos, surge um compromisso entre simplicidade versus precisao do - mode
1o, lembrande que modelos complexos geram processamento numerico  Ten
to, conduzindo a dificuldades de operacao em tempo real. Dal o esforco
no sentido de utilizar modelos simplificados com o cbjetivo de tornar
possivel a computacao a bordo em tempo real. Porem, a dinamica simples
pode ocasionar problemas de divergéﬂciarnc filtro {Maybeck, 1879,
uJaZwinSkis%978), conduzindo a uma estimativa erronea do estado.

CExistem vériés metodos gue podem contornar este problema,
todos visando umaumento do ganho, obedecendo formalismo matematico en
volvido. Podem-se citar filtros de memoria limitada {(Jazwinski, 1970},
que tratamumconjunto de observacoes forgandc a um esquectimento da in
- fluencia de estimativas bem anteriores nas estimativas mais  recentes;
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outro filtro (Jazwinski, 1970) que faz com que a influencia das obser
vacoes diminua exponencialmente a medida que estas se tornam ultrapas
sadas; outros procedimentos de aumento da matriz de covarjéncia do rui
do no estado; e aumento artificial do ganho, podendo-se citar como re
ferencias basicas Jazwisnki (1970) e Maybeck (1979). Em resumo pode-se
dizer que estes metodos sao baseados em consideracoes de ordem  prati

ca.

0 procedimento utilizado (Rios Neto e Kuga, 1982) neste
trabalho apresenta um esquema de estimacao adaptafiva do ruido no esta
do a ser adicionado na matriz de covariancia do erro, como detalhado
no Apendice C; possui embasamento matematico suficiente a ponto de re
duzir as consideracoes praticas ao nivel de inicializacao somentee con
- tando ainda com grandes caracteristicas de um procedimento generaliza
do. A sequir sera esquematizado o algoritmo por tarefas (Figura 3.3),
e na Figura 3.4 as tarefas sao escalonadas no tempo.

Na Figura 3.3, a propagagao da atitude {(denotada entre

instantes Tk e Tk+1
de a correcao b e mantida em toda a propagacao de Ty a Tho,- Mo instan

) € realizada a cada nova medida do girometro u, on

to T, inicia-se parte da propagacao da matriz de covariancia do esta
do e, pelo tratamento da observacao Y, em T , determina-se a matriz Q
atraves do procedimento de estimacdo do ruido adaptativo; a seguir com
pleta-se a propagacao da covariancia. '

A mesma observacdo Y € utilizada na atualizacdo do esta
do, obtendo-se entdo, a atitude-em Tn e a deriva em velocidade bna ser
considerada no proximo intervalo de T, a Tzn, como mostrado na Figura
3.4. | |
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Assim, veé-se que a correcao de medida do girometro e a
propagacdo sio realizadas em taxas superiores a atué]izacio, 0 que per
mite a todo instante a leitura dos girometros, sendo esta caracter?sti
ca a grande vantagem do metodo (Lefferts et alii, 1982), desde que per
mite aplicacoes em computacac de bordo. Quanto ao algoritmo, a Figura
3.5 mostra o procedimento utilizado em outro aspecto funcional.
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|

! : . o

: : ' : .

C (X)), H(X) . CALCULO PSEU |

| ' . | DO-OBSERVACDES) !

! : t Z N M i

: . : : |

v P=P'+TQrT ! !

1 ) . ' :

{_- _____ ..,.______: ! J

' !

I _ATURCTZAT .l

' CAU : ¥ _: [

: FILTRO | : FILTRO | '

e T R s mut
- '- _ - '
X,P [

Fig. 3.5 - Algoritmo de filtragem adaptativa.

3.3.6 - EQUACAO DAS OBSERVACOES

Para aplicacoes em satelites foi citada a necessidade de
um SNIA, onde os sensores de atitude nao-inerciais forneceriam as medi
das externas (observacbes). Estas medidas de direcdo normalmente  sio
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obtidas em relacao a corpos celestes como Sal, Terra, estrelas e ainda
variam no tempo desde gue o satelite estejaem movimento orbital. Porem,
estas variaces comparadas com a dinamica de atitude sdo lentas, assim
optou-se por simular o movimento do satelite com direcdes externas de
referencias fixas, representando uma direcao adquirida com sensores so
lares e outra direcaoc com sensores de horizonte terrestre, Importante
e o fato de que as observacdes nao envalvem o modelo completo dos sen
sores, mas apenas medidas de direcdo contaminadas por ruido, peis o ob
jetivo ¢ a analise do procedimento com enfase nos sensores inerciais.

As observacbes serdoc medidas de anqulos formados  entre
‘os eixos do referencial do satelite {x,y,2) e a direcao 05 do Sole tam
bem com a direcdo da Terra 0T (Mora, 1983). Aqui neste trabalha, as ex
pressbes serdo relativas a duas direcdes fixas como mostrado na Figura
3.6.

Fig. 3.6 - Angulos entre os versores de {x,y,z)
com as direcoes 0S5 e O7.

‘0s angulos que definem a diregdo 0T sao dados por (Moro,
1983): '
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cos x| | T,
cosy | =B Tl (3.33)
I cos Z | I TZ |

onde B & a matriz de rotacdo do referencial inercial parao referencial
do satelite (Wertz, 1978),.e (Tx,Ty,Tz)T o versor relativo a 0T; analo
gamente para a diregao 0S:

— - — -

cosS X Sx
cosy | =B sy (3.34)
] cos z | I S2 ]

Assim, a partir das Equacoes 3.33 e 3.34, a equacﬁo'das observagoes fi
ca:

Y = hi(x) +v ,
onde v e um ruido branco com media nula e covariancia:

ELv(t) . v' ()] = R. 8(t=1)

0S5 ¢
co0s o
CoS o 1
cos g -

CO0s g

cos g,



-
-
-~
R
H
f
o
4
)
=
+
e
fe=)
-
—
it

1,2,3 ,

1,2,3

=
Gl 5
~—
-
(el
ir
L
o
+
%]
fwet 3
+
L
o
-
L
it

em que Bii e o elemento da matriz B.

Como as observagoes sao relaciconadas de forma nao-linear
com o estado, a linearizacao torna-se necessaria, obtendo-se (Apendice
B): '

8Y = H{X)ex + v , (3.35)
onde:
ahi{x)/axj ; .
(i=1,2,3} !
H(x) = |=mmmmmmmmmmee R | v =127,
3hi(x),’axJ i .
{(i=4,5,6) !
L ! J{6x7)

em que ah(x}/aii = sh{x)/ax.|= .
2J

Desde que ehi(X)/aij = 0 para j = 5,6,7 {pois h{x) & so

mente funcdo dos quaternions}, a Equacao 3.5 pode ser escrita na for

R :
&Y = H(gQYéx + v , {3.36)

onde os elementos de H(q) sao descritos no Apendice E; completa-se as
sim a equacdo de observacdes a ser utilizada no Filtro Estendido {Apén

dice B).



CAPITULO 4

GIROMETRO INTLGRADOR

Sera detalhado o modelo matematico do girbmetrc integra
dor sem consideracoes quanto a influencia da temperatura, poisseuefei
to sobre a deriva e de longo per?eéo_fate a taxa de atualizacgdo. Assim
os erros considerados basicamente sao relativos a deriva dinamica cita
da anteriormente, isto devido a grande influencia des erros de -monta
gem e da eletronica associada, predominantes na realizacdo de um bloco
girometrico. Ainda os efeitos da aceleracdo linea. (forca especifica),
apesar de integrarem o modelo, nao devem influenciar a deriva, pois,
devido a ordem de grandeza de seus valores adotada nas simulacoes, oS
termos relativos a estas componentes sdo despreziveis, Aspectos com
mais detalhes serao abordados nas proximas secoes.

Em resumo, as hipoteses adotadas pelo autor, com base em
modelo desenvolvido por Joos (1977), correspondem a possibilidade real
de projeto e realizacao de um bloco girometrico de acordo com as condi
cOes atuais no gue taﬁge a mecanica fina, aos meios de testeseaos cus

tos.

0 modelc proposto possui fontes de erros inerentes as im
perfeicoes do proprio girometro, desalinhamentos na montagem do  bloco
giromét%éca, e ainda erroé provocados pela eletronica associada. Con
¢luindo, o esquema visa um procedimento de compensacao (Savage, 1978)
automatico a bordo, e a utilizacao do girometro integrador neste traba
Tho foi devida a sua larga ap?icégéo em navegagao inercial atuaimente.

4.1 - MODELD DE AVALIACAD

0 modelo de avaliagao do girometro desenvolvido aqui se
rapmais completo possivel, visando avaliar o modele de deriva propos
to, Assim, de acordc com Joos (1977) e partindo da Figura 4.1, sera ob
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tida a equacao do torque no eixo de saida o, uma vez que as medidas do
girometro sao tomadas neste eixo.

INVOLUCRO ‘TS
‘"CASE“) I
]

ANEL
("sIMBAL")

Fig. 4.1 - Esquema basico do giro integrador.

Legerida:
i -.eixode entrada nas coordenadas do involucro {“case"},
0 -.eixode salda nas mesmas coordenadas,
3 - .eixode rotagao do rotor {"spin") nas coordenadas '"case",
(-)1f-denota grandeza de f em re]acao a i, expressa nas coordena

das ¢,
(-)? - denota grandeza de f nas coordenadas c,

CC

PR matriz de rotacao da coordenada f para a coordenada c.

0 esguema basico mostra o rotor sustentado por um anel
("gimbal") e este apoiado no eixo de saida. Como visto na Segdo 2.2,
uma entrada de velocidade no eixo i produz um torque no eixo o, que por
sua vez, desloca o anel com © 5ngu10 oy ("pickoff"). Considerando que
" a montagem n&o e perfeita, alem do angulo o ("pickoff"”), existem desa
e a., normalmente pequencs e «

3 i
rador de torque,

Tinhamentos o mantido pequeno pelo ge

0
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Da rotacao mostrada na Figura 4.2, obtém-se para «,, «

i* To
€ a. pequenos a matriz de rotacao do involucre para ¢ conjunto anel-ro

Ctor ("case" para “float") e:

[ : 7
%y %o
f
CC = —(IS - ‘E Ct_‘ -
I o, -a 1 -

Fig. 4.2 - Desalinhamento do "float” em relacao
ao "tase",

H3 tambem o desalinhamento do rotor em relacao ac anel,
mostrado na Figura 4.3.

Come ¢ dealinhamento do rotor @ em dois eixos  sowente,

tem-se:
! 0 -8,
Y
Ce=10 1 B
g ~B. 1
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Fig. 4,3 - Desalinhamento do rotor em
relacao ao anel.

0 objetivo basico € determinar o torque desenvolvido no
eixo de saida o, pois neste eixo sera realizada a medida. As equacoes -
fundamentais deste desenvolyimento podem ser encontradas no  trabalho
de Joos (1977). Partindo do teorema do momento angular:

M=H,

e como o torque desenvolvido & sobre o "float", expressa-se o  torque
nas coordenadas f da seguinte maneira:

F o f o uf .
o= FLow Wi X HD (4.1)

onde wEf e a velocidade angular do “float" em relacao ao eépaco iner
cial, expressa nas coordenadas f ("float").

Sabe-se ainda que:

Wig = Wi * Wep s
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0 gqual expresso nas coordenadas f fica:

f A c f
wif - Cc ; wic * wcf i
onde:
W,y wi
f . c f
wif = | W2 | s wic - wo : ch -
] W ' I ws | ]

o momento angular do “float" e constituido pelo momento angular do anel

{"gimbal") e o do rotor, assim:

Hf = Hg > Hr ,  ou
H{ = ig.%dﬁ_. + Ii" wi]" s
onde:
e = Wyp iy

gue expresso nas coordenadas f fica:

*

S S 4 fioqrpar f r _
He = zg.wﬂ, + cr[ zr{cf Mg &«;{F} ] =
f . f foora.r | f f .r.r
= Ig' wif + [ Cr Ir Cf }%if + Cr Ir wfr
onde:
[ " ) |
i Lo his Ly 0
f : ro_
Zg B Eei ZGD Ios : Ir - 0 1
L Ly Too s ] i 0

(4.4}
{4.5)
.;; -
0 \ (4.6)
ESY:M
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0

r p—
wfr 0
Uy

Apﬁs desenvolvimento e aproximacoes realizadas e Justifi

cadas no Apendice D, a equagdo do torque M0 no eixo de saida o, fica:

My = =Hp - Wy + L 8+ Ioo.wo + (Tg5 = T, W+
+ Iosg(ﬂs - Mo W) 4 Im.g(ﬂi + Wy W) + Isig(wg - Wi+
+ oLl = T W2 = Wh) + H L W]+ a D(Eyy - T ML -
S H M T WD e DT - T LW + I+ W+
+ BoL(Tggp = Ty (WG - W)+ H;' Wel + 8,0(Igg, -
= Toop) (FWg + W W) - T d] (4.7)
onde:
Lii = Lig * Liiy

Too = Ioog * Toor -

Efeitos devido ao desbalanceamento do rotor e anisoelas
ticidade sao mostrado a seguir, porem estes efeitos sdao relevantes so
mente no caso de altas ace]eracﬁes e vibracoes respectivamente; maio
res detalhes podem ser encontrados no trabalho de Joos (1977):
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a) Desbalanceamento do Rotor

Da Figura 4.4 as coordenadas do centro de massa (CG) nao
coincidem com os do centro geometrico, onde as componentes sao:

Fig., 4.4 - "Float” (anel e rotor) do girometro,

Uma forca F, agindo sobre o CG:

provoca um torque da forma:

Md=d}(F,
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onde My, tomado do eixo de interesse (saida}, fica:
=m{d_.A., - di}‘A Y. (4.8)

b) Anisoelasticidade

Se 0 "float" possui elasticidade diferente nos tres ei
x0S, surge um torque proporcional as aceleracoes lineares {Figura 4.5),

(b)

Fig. 4.5 - Anisoelasticidade.

Observa-se que uma forca F inicialmente aplicada no CG
(Figura 4.5a) produz uma deformacao e o CG permanece na linha de_ agao
da forga. Porem, se houver propriedades elasticas diferentes nos tres
eixos, a deformacdo faz com que o CG ndao esteja na linha de acaoda for
¢a, desta forma, éurge um bindrio em torno do eixo o (Figura 4.5b), cau
sando um torque neste mesmo eixo. Sendo o tensor de elasticidade defi
nido por (Joos, 1977): '

Cii Co - Gs

. c - C
o1 00 S

si Cso Css

0 deslocamento devido 3 elasticidade & dado por:

d=CxF
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e 0 torgue & dado por:
Ma =dx F ;
assim no eixo de saida tem-se:

‘ . 2 2
Myo =M L{Cog = CidA L Ag = Cyg o Ag + oy L AT -

-C. VA VA + C_ VA LA] . (4.9)

Por outro lado, o torque M, induz reacoes viscosa .e do
_gerador de torque Tsyn (Secao 2.2.1), assim:

MO="B.C;‘.0+Mt 3

onde o torque Mt sera gerado por uma eletronica de realimentacdo como
funcao de o ("pickoff").

Ainda sera introduzido um desalinhamento dos girometros
em relacao aos seus respectivos eixos de entrada; assim:

,W]. i 1 Y, _Yy Wx
(A,) (A,)
W

o | - -, L Yy Y. | »

() (8,)

Ws v, -y, 1 NZ
(A L JL(A)

ou .

N,i -.:Nx-i»yz.wy—yy.wz", (4.10a)
Nozwy-l-yx.wz-—yz.wx s {4.10p)
WS = Wz + Yy WX - Yy Wy s {(4.10c)
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Ai =AX+Y;‘AY—Y)/‘§Z_’ : {4.10d}
AQ = Ay Yy AZ -, .Ax s (4.10e)
AS=AZ+Y)/'AX—YX'A‘V; (4.10F)

deste modo, reunindo as Ec;uaf;ﬁes 8.7 3 4,10 e de acords com as a;}mxi
macdes citadas no Apendice D, a forma final fica:

Ht x
; " ané

- ﬁr F Hr{yzh - ?thJ - {terms fundamental}

+ By izu - {dindmicz angular}

+Boa -

+ im. 3\’}, 4 Iue“x”: . yzk‘x) ' {aceleracho angular}
1

7 Ed

R EITIRR SR L VR L TR PR LV wzj"y * {anizoingr
? cia}

+ {1 - lss){"’zuz - vx‘ve'xjuy + i

. - 3

* t(:.sng - wxﬂy} * ioigwn * Nywﬁ T I (produtos de  inroia
A . do “gimbal"}

+ ;Sl‘g{ﬂz - %'xj 2

LRSI I U SR SR A R

+ os{{lﬁ - lssmywz - H . ""y S PO 5 ncase-float)

» 05{{!55- §§}-)Hy\€x + iGO . ”2} +

37 Ed ]
N sﬂ{{lssr— Jisrm'fz S WY e H L W1

|

H

; {desalinhamento
]

3

! {desalinhamento
b

. ) “gimbal"-rotor}
+ Bi“]ssr - I{wr}(hxwy - Hz} - ]ssr'w] +

H
+ mid, . A - g AT - {gesbalanceaments do rotor)
- Y
2 M H 7 El
T L R L L :
. - Y {anisoetas
Lo Ayhz “Loo- ;‘yﬁx * [Css' Céi}*y“x SR % ticidade}
:
. 3
+ﬁy(12-ﬁz -y AT § (5,113



De acordo com Joos {1977) um grafice comparative dos efei
tos citados e apresentado na Fiqura 4.6.
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Fig. 4.6 - Aspectos comparativos das fontes de
erros em girometros.

A Figura 4.6 foi obtida com entradas da forma: {(Joos,
1977 ):

=
I

= . cos{w,) vibracoes angulares

o
1

= A, css(wt} vibragoes lineares
com W = 0.1 rd/s nos tres eixos e A = 5.g nos trés eixos.
. As nao-linearidades mencionadas na Figura 4.6, referem

-se ao fator de escala, aos "syncros” sensor angular e gerador de tor

que, e a malha de torgueamento.
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A partir‘da Fquagao 4.11, a dinamica sem torqueamento (ma

1ha aberta) pode ser escrita como:

IOO -ag + B. o, + K(N)ao = Hr. Nx - F(W,A) , {(4.12)
onde:
- (2 2
() = ((Tgq - T2 - H2) + B W,) e

F{W,A) - representa os termos restantes da Equacao 4.11.

As Equacoes 4.10, 4,11 e 4,12 referem-se a um girometro

com eixo de entrada na direcao x, para este caso:

A sequir e detalhada aeletronica de torgueamento.

4.2 - ELETRONICA DE TORQUEAMENTO

Foi citado anteriormente a necessidade de manter o angu
1o de "pickoff" (ao) proximo do nulo a fim de minimizar a  influencia
de erros por acoplamento de eixos, assim a solucao adotada e a utiliza
gao de um servoposicionador que mantenha o, O menor possivel. Varios es
quemas de torqueamento podem sem implementados, dependendo das caracte
risticas desejadas como, por exemplo, precisao, constante de tempo, ]i
nearidade e outros requisitos inerentes a um servoposicionador. Assim,
a Figura 4.7 mostra a configuragao geral dos pfocedimento normalmente

utilizados.

, Dentre'OS procedimentos usuais, podem-se citar os  digi
tais (binario, ternario e modulado) e o analogico, sendo este ultimo
“de implementacao mais simples. Tratamento completo e mais detalhado po-
de ser encontrado no trabalho de Todman et alii (1977), e particulari
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dades sobre a leitura das medidas de girometros sdo encontradas no tra
balho de Cattan e Michelin (1978).

w DINANICA DIPOSITIVO
Hi Do DE
GLRO MEQIDA

ELETRONICA
oE
TOROUEAMENTO

GERADOR
T DE
TORQUE

Fig. 4.7 - Malha de torgueamento de girometros.

, A malha analogica, que € a mais simples, e uma primeira
hipotese de realizacao e, portanto, sera utilizada neste trabalho.

Conforme a Figura 4.8, Ky € o ganho do “syncro"  sensor
(Ssyn} e K¢ e o ganho do gerador de torque Tsyn; na realidade, estes
ganhos dependem da frequencia envolvida. Como as entradas consideradas
nao sao oscilatorias, os ganhos constantes K, e Kt satisfazem ao mode

1o.

Flu,A)

xT ‘

Fig. 4.8 - Malha de torqueamento analogica.
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Da Figura 4.8, Ie a corrente proporcional ao "pickoff }
N ¢ a medida do girometro na forma de corrente eletrica e o restante
dos dados estdo relacionados com a Equagao 4.12.

Para a obtencao das medidas (no pior caso) considera-se
que a amostragem das medidas (Nm) dos girﬁmetros serao processadas em
um intervalo de tempo finito, logo, durante esse intervalo seu  valor
nao muda; portanto, a cada amostragem a entrada de velocidade wx pode
ser considerada constante tambem neste intervala de tempo e, em conse
‘quencia, F(W,A) e K(W) da Equacao 4.12 nao variam durante esse perio
do. Assim, a resposta de reqgime de malha fechada paracada entrada cons
tante W fica: | '

Hr' Nx - F(W,A)

K(W) + Ky . Ky

A constante de tempo para a malha e 1,,/B> que para da
dos fornecidos por Bosgra e Reummers (1981) e Todman et alii (1977}, e
de ‘aproximadamente 40 us, assim o periodo de amostragem da saida de
50 ms, como adotado neste trabalho, nao tem efeito relevante. Desta for
ma, a medida correspondente a velocidade angular de um girometro  com
eixo de entrada na direcao x (Figura 4.9) fica:

) _
- [i CI(t) . - | (4.18)

HY‘

mx

Finalizando, adicionando um ruido branco (definido na Se
cao 3.3.2) na medida de wm:

tem-se um modelo realista (pior caso} do comportamentc de um girometro
integrador.
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> |

X

Fig., 4.9 - Disposic¢ao dos eixos dos girometros em
relacao aos eixos do veiculo,

Para as simulacbes realizadas neste trabalho, foram con
sideradas situacoes de pior caso em relacao aos desalinhamentos inter
nos dos girﬁmetrbs, dealinhamentos do bloco inercial em si e eTetani
ca de torqueamento. Consideragoes qualitativas serao abordadas no capi

tulo-posterior,

Concluindo, podem-se distinguﬁr duas aplicaceos para sen
sores inerciais: em navegacao inercial pura, onde os sensofesdeven1pQ§
suir um modelo bem abrangente, levantado em Taboratorio, para ~evitar
ao maximo o acumulo de erros durante a propagacao; e a outra aplicacao
em navegacao inercial auxiliada (SNIA), utilizando modelamento simples
e onde a precisao da navegacao depende tanto de sensores inerciais co

mo de sensores nao-inerciais.

£ importante notar que apesar de sensores inerciais pos
suirem precisao excelente, esta e de natureza local e, como visto, o
acimulo de erros somente sera minimizado com o auxilio de outras fon
tes de referencia, como, por exemplo, sensores nao-inerciais.



CAPITULO 5

RESULTADOS E CONCLUSOES

Neste capitulo serao apresentados o esquema de simulacao
utilizado, os dados de entrada para simulacao. gréficos obtidos, efel
“tos de ndo-linearidades e comentarios, e com sugestoes para continuida
de deste trabalho. '

5.1 - ESQUEMA E DADOS DE SIMULACAD

Consta basicamente do modelo de avaliacao, formado pelos
simuladores de atitude e do girometro, e do modelo de trabalho, que reu
~ ne tarefas como modelo de propagacao de atitude e modelo de observacdes
em procedimento de filtragem otima ja citado; a Figura 5.1 mostra o es
quema basico de simulacao, e na Figura 5.2 e mostrada uma descricao es
quematica (a]goritmo).dé simulacao executada.

MODELQ DE REAL
AVALIAGAO

—_—
DESEMPENHO

)

MODELO DE
TRABALHO SIMULADO

Fig. 5.1 - Esquema de simulacao.

- b3 -



- 64 -

—

| MCDELO
i3
| avaLtacio
'
SIMULADDR SIMULADOR smuDLrADoR
DE DE DE
“ ATITUDE GIROME TROS DBSERVAGDES
TRES GIROMETROS MEDIDAS DE ATITY |
DLHAMICO CINEMATICO COM E1X0S DE EN o D€ EM RELACAG A
TRADA ORTOGONA TS DUAS DIRECDES FI
(FIGURA 4.8) XAs [FIGURA3.ST |
EQUACDES MODELO ENYOLVEN- -SEHOS
Dt 4= L slo)g D0 AS EQUACOES DC]%FSTEDRES
EULER ] 4.11, d1ded1d )
T
1
‘ I |
VELOC [DADES QUATERNTONS VELOCIDADES ANGU- ‘
ANGULARES Q1 Gz, LARES MEDIDAS ‘
1 1 i 1
Wy Hy' Hz Q3. G | WML JHy. th :
]
)
KODELO  DE .
TRABALHO :
- ;
4
CINEMATICA DE
ATITUDE  COM
FORMALTSMO OF GIROMETROS 0OBSERVACOES
QUATERKIONS

)

MODELO ESTCCAS)
TICO DESCRITO
HAS EQUACDES
3.15e 3,16

HETODG OE PRO-

PAGACAQ DE QUA
TERMIONS KA
EQUACAD 3.24

MDDELO DE MED!
DAS ESTOCASTT
CAS SIMPLIFI

DAS (EC. 3.4)°

MEDIDAS OE ATI
TUDE EM RELA
CA0 R Duas of
RECOES FIXAS

Fig. 5.2 - Modelo de avaliagao e modelo

de trabalho.

Quanto aos parametros de simulacio, em relacdo a cinema
tica foram criadas situac6es'que englobam a faixa de variacao da dina
mica real de um satelite de sensoriamento remoto, ou seja, velocidades
compativeis com o movimento angular da orbita. Em relacdo aos sensores
inerciais, dados relativos aos girometros integradores reais foram uti
Tizados; a seguir uma sintese dos parémetros de simulacao de atitude e
“do girometro e mostrada. .



5.1.1 - SIMULACAD DE ATITUDE

res nos eixos do veiculo, e ainda emambiente de aceleracoes
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Desde que as entradas necessarias sao velocidades angula

desprezi

veis, as equacoes de "Fuler" satisfazem ao proposito:

I

com torgues externos

cia:

Ix

~
| —
N

—
=~

|5

™~

I 1
- | Y __Z X
= [ }w wz + .

I Y

><~

|

—
b

<

—
N
~

L
X

I
X

nulos e momentos principais de inér

I, =9.56 kg.m® ,
Iy - 10.4 kg.m? ,
I, = 11.0 Kg.m? .
Condicaes iniciais de velocidade angular e atitude sao:

a) Dinamica media:

wx(o) = O.Ds rd/s , -

W (0) = 0.05 rd/s

wz(o) = 0.08 rd/s .
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b) Dinamica lenta:

WX(D) = 0,005 rd/s ,

Ny(o) = 0.003 rd/s ,

Nz(o) = 0.01 rd/s .
c) Atitude:

qi(0)} = 0,

QQ(Q) - 0 s

qs{o) = 0,

qu{0) =1

5.1.2 - SIMULACAO DAS OBSERVACUES

De acordo com a Secdo 3.3.6 a equacao das observagoes fi
ca: '

y = h(q) +v,

onde o ruido para a simulacao possui desvio padrao o, =1. 1073, ou se

ja, o ruido na medida de observacdo & da ordem de 1 milirradianoc.

5.1.3 - SIMULACAO DO GIROMETRO

Baseado no girometro integrador (Todman et alii, 1977),
_ seguem os parametros utilizados para a simulacao (Tabela 5.1).
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TABELA 5.1

L AU —————

PARAMETROS ESPECIFICOS DE UM
GIROMETRO INTEGRADOR

MOMENTO ANGULAS 03 MOTBR | H 23| tes
e e — -
typ | 32210
MOMENTGS 5 INERCIA 00 : [ 1.2 % 1077 kgt
“FLOAT" LI B
ii- 1.2 x 1
1 -
nT?
lor | 15210
KGHENTGS DF INTRZIA 0O L. 1 27 Keuw®
ROTOR -
a™?
?Ssr 2.0 x 10
3"'?
. zi}sg E .59 %
MOMENTOS DE INERCIA 8O | 12 % 107 g
"G {MBAL" ors =
[
Isi‘l 1.8 1
GANHO DO STNCRO SENSOR @ " V/rd
"Seyn”
GANHD DO SINCRO GERAROR € Dok 10t Amy
OF TOROUE “Toyn™

0s valores utilizados para os desalinhamentos  internos
do girometro foram tipicos; o ruido branco com desvio padriodet. 107°
{rd/s} foi adicionado como ¢ "pior caso" (Secao 4.2).

5.2 - RESULTADGS OBTIDOS

Fntre uma serie de simulacdes realizadas e  apresentada
uma sequencia de testes relacignados na Tabeia 5.2, onde as panes cita
das refe%e&-se a desalinhamentos repentinos do bloco girometrico  nos
trés eixos. Vale frisar que o objetivo € criar situacoes criticas para
teste de desempenho do procedimenté.
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TABELA 5.2

RESULTADOS DA SIMULACRO

adaptativo

VARIAVELS DINAMICA MEDIA DINAMICA LENTA DEain | causas possTvers
E;Euras representati Figuras 5.5 ¢ 5.6 Figuras 5.3, 5.4 . P
Periodo de simulacdo o

{seg.) 500 2000 D
- - H.L.
Igtervalo de propags - g:ﬁgr?‘lade inlt:egra
E?ro (ng% : 0.1 0.5 A ¢30 do quatérnion
k+1 k (comutatividade),
vide Secan3.3.3
Intervalode atualiza i 10 8 - Acumulo de erros
tao {seg){filtragem) podem quebrar H.L.
Instantes de ocorren 200 300, 600, %100 e 1400 /S
cia de panes [seg)
P[eci§5q nas condi- " - ) i:cr?ra);;‘]._;;gnmgr::ﬁlﬂ
¢des iniciais do qua o =10 o = 10 8 cinis
ternion 4 - Quebra de H.L.
| Precisao nas condi- o3 - Inconsistencia com
p P -3 = 10 variancias mni-
coes iniciais na de o = 10 % g ciais
riva ~ Quebra de H.L.
. _ ~ . - Estimativas ini-
T R P 0 10 | P+ 0 =140 ciais errcneas po
Variangias iniciais 1 10 . Q. 10 ' ; -
do quatérnion e deri [ P BT rr—— [ L tmmee| 2 eemmeoa R A Sgrggﬁgigo?::cig%
@ 0 i Pp] R 0 :pp| R Ll elevada e quedra
M de H.L.
1 . . - Estimativas ini-
e - R Q.1 0 -10 . 0,1 0 -10 . cials errocneas po
:anagg;a:o ;2;;;;‘5 Q ' B 10 ) __9_1 _ _10 - A dem ocasicnar di
o ru "n":'a" N :';a:E' 0 ETT T TTTTRTTT Tt vergencia inicial,
LD . H 9 +10°¢ elevada e quedra
b - - - - de K.L.
- Inconsisteéncia en
is . ire precisoes en
\r’a:‘lggggivadgesrmdc R = diag{10™") R = diag(107") B volvidas, estima
na ¢ tivas incoerentes
variancias iniciais Cao ! L - Dosagem de ruido
do estado_(niveis 107" 107 inconsistente pro
de ruidodinamico) re Pgk = J--=-r-- e Pgk = jre=e--a- T A duz quebradeH.L.
ferente ao filtro H 10732 :w-n nas estimativas
' ! do estado

S
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Com o proposito de mostrar de maneira sucinta a influen
cia relativa das grandezas envolvidas no desempenho do procedimento se
" rdo utilizadas as sequintes classificacoes de desempenho (Tabela 5.2):

influencia drastica,

A -
B - influéncia moderada,
C - influencia pequena,
D - sem influencia,

e ainda:

“H.L. - que significa hipoteses de linearidades.
As Figuras 5.3 a 5.6 estao mencionadas na Tabela 5.2.

As fontes de erro predominantes na simulacao foram (para

uma entrada wx):

- desalinhamento interno devido ao "pickoff" nao nulo

- desalinhamento eéxterno do bloco girometrico

lHr‘(YZ_'wy - Yy.wz) .

Vale frisar que apesar de grandé numero de  componentes
de erro (Equacao 4.11) ndo influirem nesta simulacdo, os efeitos predo
minantes citados satisfazem ao proposito do trabalho, pois, como se no
ta, os erros englobam as outras componentes de velocidade angular, cor
relacionando as derivas nos tres eixos.
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(b)
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‘ 900 \ j
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€750 =N %
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- peab 'L e 3
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6 500 [ 560 2333
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e WREAL
————— WGYRD

1

Fig. 5.3 - Velocidades angulares real e medida (dinamica-lenta):

a) eixo x; b) eixo y; ¢} eixo z.



Fig. 5.4 - Dinamica lenta:
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riva; c) residuo normalizado;
e) deriva no eixo y; f) deriva no eixo z.
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d)} deriva no eixo

X5
(continua)
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Fig. 5.4 - Conclusao
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Fig. 5.5 - Velocidades angulares real e medida (dinamica
media): a) eixo x; b) eixo y; ¢) eixo z.
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A sequir definem-se os parametros caracteristicos do de

sempenho do procedimento:

- 4 o
Ag = ) (qi"ai)z] g o erro real em quatérnions,
- i=1 '
- ~ 4 2/2 B c
a9 = | } P{é,i}] e o0 erro estimado em quaternioncomi=1,
- 1= 2,3,4 {diagonal da matriz de covariancia
do erro},
Analogamente para as derivas:
- 3 _ 1/2 _
ab = ) (b, - bi}z] e o erro em deriva,
- 1=1
- r 7 ¥ _ ) '
Ab = ) ?{i,i)] & o erro estimado em deriva, com i=5,6,
L i25
7
6 - i
r = { z r%-] /Gab e © resitduo normalizado, uma vez que 9,
1=1 & o desvio padrao da observacao.

Nota-se que a partir das Figuras 5.4 e 5.6 que as panes
sao visiveis, e logo que sao percebidas as estimativas voltam a conver
gir e o residuo normalizado permanece dentro da faixa de 3a,-

5.3 - EFEITGS DAS NAO-L INEARIDADES

Como vistu anteriormente, as Equacdes 3.17 e 3.18 foram
obtidas por linearizacoes. Sabe-se, porem, que termos de ordem superior
estao presentes nestas aproximacﬁeé, e e fundamental conhecer seus efel
tos e suas ordens de grandeza para a realizagao de um esquema de esti

macac operacional.
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Nao-Tinearidades significativas podem ocorrer tanto na
equacdo da dinamica quanto na equacdo de observagoes. No primeiro ca
so, pode-se dizer (sem rigor) que se o nivel de ruido na dinimica for
inferior aos termos de segunda ordem, estes erros serao propagados e
consequentemente acumulados; um procedimento de aumento artificial do
nivel de ruido na dinamica (como utilizado neste trabalho) pode a prin
cipio controlar este problema. No segundo caso, os efeitos dos termos
de segunda ordem provenientes da linearizacao da equacao das  observa
¢Oes dependem tambem da matriz de covariancia do erro P (Jazwinski,
1970), assim, da mesma forma, aumetando o nivel de ruido das observa
coes a ponto de mascarar estes termos ¢ problema pode ser contornado.
Mafores detalhes sio abordados em Jazwinski (1970).

Vale frisar que nos procedimentos anteriores a perda de
precisao e evidente, assim e necessario um estudo detalhado a fim de

se chegar a um procedimento satisfatorio.

5.4 - CONCLUSOES SOBRE Q0 MODELO DE DERIVA DE GIROMETROS

A medida que a navegagao inercial & solicitada por inter
valos de tempo maiores, o modelo de deriva torna-se inadequado,  pois
surge a necessidade de mais informacoes sobre a propagacao desta deri
va, Assim, de acordo com a duracao da navegacao inercial pura, um mode
1o mais detathado e exigido. A ngura 5.7 mosfra praticamente todos os
efeitos que influenciam a deriva, onde 0 erro de retificagao menciona
do € produzido por entradas oscilatorias em quadratura e termos nao-1i
neares da Equacao 4.11 (Joos, 1977). |

Neste trabalho foi utilizado um modelo de avaliacao mais.
detalhado, como mostrado na Figura 5.8.
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Fig. 5.8 - Modelo de avaliacao do girometro.

De acordo com a dinamica simulada, efeitos devidos a ace
leracoes lineares e oscilagoes nao estao presentes, assim como  fontes
de erros com niveis abaixo do ruido considerado. Na Figura 5.9 sdao mos
tradas as fontes de erros que predominaram na simulacao.
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Fig. 5.9 - Erros predominantes na simulagao.

5.5 - CONCLUSOES E UMA ALTERNATIVA SOBRE 0 MODELO DE PROPAGACAO E FIL
TRAGEM UTILIZADO

Como visto anteriormente, na Equacao 3.13 nota-se a exis
tencia de erros de aproximacac devidos a Tinearizacdo. Partindo do prin
c?pio de que estes erros possam atingir valores significatives compara
dos com a parcela de ruido proveniente das medidas dos girometros
(Z{g) . ny), implementou-se um procédimento onde os erros de lienariza
¢do foram modelados com ruido branco e ainda considerou-se a hipotese
de que o ruido nas medidas do girometro fosse desprezivel comparado com
0s erros de 11nearizac50; assim aé-EquacEes 3.15 e 3.16 tomam . a for

md:
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6 = - [a(i)sq + 2(§)sb] + n|
2 ' :

tt

55 o

onde n, & um ruido branco de media nula e covariancia
ELni(t) . nt'(t-0)7 = Q) - slt-o)
Assim, a Equacao 3.17 fica:
6% = F(X,t)sx + G.n' , | | | (5.1)

onde as diferencas basicas entre as duas modelagens {Equacdes 3.17 e
5.1) resumem-se na matriz G = [ e no vetor de ruido

T

n' - [”i(ua) N2(1x3) }(1”) :

Yarios testes realizados com este formalismo mostraram
que, para as mesmas condicoes utilizadas, os resultados sao praticamen
te identicos, como mostrado nas Figura 5.10 e 5.11, com um pequeno  au
mento de sensibilidade 3 dosagem de ruido adaptativo.

Uma sugestdo e realizar um esquema de filtragem indireta
(Maybeck, 1979) utilizando os resultados apresentados no trabalho de
Lefferts et alii (1982) e o formalismo citade, visande uma diminuicao

de carga computacional e melhor desempenho do procedimento.
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Fig. 5.9 - Erros predominantes na simulagac.

5.5 - CONCLUSODES £ UMA ALTERNATIVA SOBRE 0 MODELO DE PROPAGACRD E FIL
TRAGEM UTILIZADO

Como visto anteriormente, na Equacao 3.13 nota-se a exis
tencia de erros de aproximagdc devidos @ linearizagdo. Partindodo prin
cipio de que estes erros possam atingir valores significativos compara
dos com a parcela de ruido proveniente das medidas dos girometros
{(2{q) . ny), implementou-se um procedimento onde os erros de lienariza
gao foram modelados com ruido branco e ainda considerou-se a hipotese
de gque o ruidc nas medidas do girometro fosse desprezivel comparado com
os erros de lineariza¢ao; assim aé-EquacSes 3.15 e 3.16 tomam = a for
ma



——
Re)
o

(=]
o
v :.llt_:_..:_:_._.:____:1_:_._:_:._.—::‘ N

I o
[
- w2
: L
[o'e] 19
— o
] - 4
i w
-
- 'y
wo| .
)
Olinte b b wedamdsmdradnes
B "y v o (N} LB [N “4\- ..

(UM X UX1d LAINU 31vy

(]
ud
w
o
.
= .
S 2
= af e
Led--
(een
L

74

w

I

f P I I L 2
(570 A OXI13 14780 d1vy

2000

o
a
v
—~
()
w
o
a
=]
o
=]
D.bl.
=
el b
i
Ll
[sagep)
ul
I
31
w) 1
1
L]
I
L]
L]
'
'
L}
'
'
o v

7

T

1974

U T |
-

€

I

1303

(5,087 OX1T 131%C 31vH

- “d =3 - “

(SEG)

TEMPC

O
< —
el b=
Xy

Fig. 5.10 - Conclusao



Fig. 5.11 -

DRIFT (RB/5)

- B4 -

Sttt B g
i ?ﬁr’iﬁi %{\f ’l’i %4‘|KJM§{ i\[\;’él‘{iﬁ ;]MM‘? H .’SJY ﬁ%f o)

FRREO  QUATFRUION

3"E'
N
3
I
o H L ; ; ! P 1 i
E e 38 3ag e 302 P
IEMP0 (SEG)
e REAL
BEEEE I e £STiH.
e e R I 3
' T aatman e T, L
AT
g gfﬂ{\’f‘f A
;.j*.a T
o ]
m .
& i
- 5 s | F [ I i § 1
5T 135 250 3nG [ 566 5
TEMPQ [SFO
REAL
------------ £STIn,
et H i
.
T |
2T l
ey | ‘;lﬁ n }%
S LY sl B
= ] }; :{:iil;‘;]“ [ ‘.1h;. i SR {c)
o 1 RS 1{];_
NI
-4 :T
w P
o o
6.2
S Ss * 2L_ e '

B 3 s
TEMPO  {SEG)

Dinamica media: a) erro em guatérnion: b) erro em

deriva; c} resTduo normalizado; d) deriva no eixo

x; e) deriva no eixo y; f) deriva no eixo z.
{continua)



- 85

VRN ST Y
(S/RL Y OX10 L2180 15vY

&
'

[3404]

484

(S/GH1 7 OX1F 14180 91vY

Fig. 5.11 - Conclusio



- 86 -

5.6 - SUGESTCES

A seguir serdio relacionadas, de forma sucinta, sugestoes

para continuidade deste trabalho em relacao ac modelo de propagaciao e

ao modelo de observacoes:

a)

b)

c)

d)

f)

g)

h)

Utilizacao de modelos detalhados de sensores, tais como senso
res de horizonte terrestre, sensores solares e sensores de e
trelas. '

Estudo qualitativo, quantitativé, teorico e experimental sobre
as nao-linearidades envolvidas na dinamica e na equagio das ob
servacies, a fim de minimizar seus efeitos e, consequentemen
te, aumentar o periodo de propagacioc.

Revisdo do esquema de propagacac do quatérnien, visando avaliar
0 erro de integracdo numerica {Wertz, 1978).

Modelagem detalhada da eletronica de torgueamento, definindo
parametros e ruidos envolvidos.

Estudo de metodo que envolvem compensacao classica de - erros
{Savage, 1978; Maybeck, 1979) e estimacao otima, reunindo as
sim os aspectos positivos das duas técnicas.

Acréscimo, nos parameiros do girometro; de pequenos desvios
aleatorios em relacdo a0 seu valor nominal, alterando assim a
repetibilidade dos sensores. '

Estudo de sensitividade dos parametros envolvidos no modelo de
avaliacdo a fim de obter uma previsdoc teorica dos erros predo
minantes.

Implementacao de procedimentos de identificacdo de parametros
de erros de sensores inerciais em laboratdrio.
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i} Implementacdo de procedimentos de alinhamento do bloco girome
trico a bordo de veiculos,

Assim, como o objetivo € a navegacado inercial sem  auxi
110 por periodos cada vez maiores, pretende-se q&e a partir deste tra
batho, e de definicoes de objetivos operacionais de um sistema, seja
possivel concluir um modelo de trabalho coerente para cada aplicacdo,
seja detalhando alguns aspectos como simplificando outros.
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DETERMINACED DAS MATRIZES o(t,te) E I'(t,te)

Definicoes:

b - matriz de transicao ¢{t,te),
0 - matriz nula,

${0) - valor inicial de ¢, ou seja, ¢{te,te).

A matriz de transicao e solucdo da equacgao:

é} = ?(g»t}é s
Oy
- [ - 1 - i
G131 E $12 172 . 0w} 1 -1/2. 2{q) d11 4 @12
b21 3 da2 0 ; 0 ¢2y ; $22

dai se tem:

0 fica ¢21(t,tg) =

I
=
»

i}

421 = 0 que com ¢5,(0)

$22 = D que com 4,,{0) = 1 fica 422(t,ts)

[E]
]
“

B

$31 = é?-"ﬁ(&)¢1z ”*5? . Z(g)ézz , com $11(0) =1, ¢

$21{t,ts) = 37,

portanto:

611 =

1 @) e

- Al -
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cuja solucdo & (Wertz, 1978):

s1:(t,te) = I. ces[iﬁ! .éE} + 59{?)}. sen{l% L
RN () 2
onde:
At = t - tg 3
z ; = {w? & ? 2)%& e
wl = e wg g

I - & a matriz identidade.
Continuando: Dada a gquac§0 diferencial

$12

L

— . alwles2 . - 2(q) 42
2 ' -2 ‘

com condicdo inicial ¢12(0) = 0, a solucdo fica:

, {t ) .
$12 = - _*'J ¢11(tzs) .Z[Q(S})GS s
2 S,

onde, usando as igualdades:

i}

¢11{t,to} 8{t,ty) e

@(tstﬁ} 3

¢12(t, bt}

a matriz de transicac do estado fica:

$(t$t0)

.

-3
oy
“t
-
Fan o .
[+
Ly
1
1
1
i
1
1
1
i
{
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Desde que n{t) & considerado constante ("step-process")
a cada intervalo, a solugao forgada para;

6% = F(F,t)éx + G{X.t) . n(t) ,

fica:
‘ ’ t -
t R b ] alt,s) | wlt,s)
r{t,te) = | o(t,s) . G{x(s),s)ds = j »»»»»»»» - .

to to 0 ¢

- 2(@s)) 1o

2 !
--------------- teemlds =
0 b
_. ‘t {t R : "t ] -
. L otee . 2@tsnas | [ uttisios
2 %, 't
- : - -
0 bloT.ds

1 Pty i

Iij(tatﬁ) : Y(tstﬂ'}

2 |ommmm—— . s (A1)
L Tt g,
onde:
bt _
p{t,ty) = i alt,t') . Z{glt ))de . ds .

ta 5 -

Na propagacac da matriz de covariancia, a matriz Q {Equa
cdo A.2) sera obtida por tecnicas de ruido adaptative, dai, & razoavel
afirmar que nd3o ha necessidade de determinacdo precisa de T{t,ty), pois
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o errg relativo a esta aproximacao sera compensado em Q. Com base nes
ta consideracac sera aplicada a regra do trapézio:

o !0
Q= i s (A.2)
0 0
onde:
Qy . 6{t-1) = Eln,(t) . ni{x)] e
Qp. 6(t-1) = E[ns(t) . na{z)] .

o Agora, aplicando a regra do trapezio na Equécéo ALl

Mm&)=~%.Mw&¢hzﬁ&n+au¢ﬁ.ﬂamn3,
como o{t,ty) = I, tem-se:
b(t,to) = - % MEZ(E(E)) + 6(tuto) . Z(a(te))T
| (A.3)
t
2{t,ty) = Jf w(t,5)ds = . atfultst) + w(t,to)]
tg 2 :
mas como P(t,t) = 0, tem-se:
£{t,tg) =-€;. 5t. w{t,te) , ou
Hltite) = - - (a0)? (2(5(t)) + olt,te) . Z(a(te))] . (8.4)

. em resumo tem-se:



7' (g(t))
tff(t,t&}

3(t,t0)

it

]
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;z(g(t}) + 80t to) . Z(alte)) ,

SIS RGN

R

2L et 2uEe)
. G



APENDICE B

FILTRO ESTENDIDO DE KALMAN E
PROCESSAMENTO SEQUENCIAL

B.1 - FILTRO ESTENDIDO DE KALMAN
A nomenclatura de Filtro Estendido de Kalman e normalmen
te utilizada quando a tecnica de filtragem e aplicada a sistemas nao
-lineares; assim, de acordo com Gelb (1974) tem-se o algoritmo para o
sistema discretizaco:
Seja a dinamica nao-linear:
x = f(x,t) + g(t)n(t) , (B.1)}
e as observacoes:
Y(t) = hix,t) + v(t) , (B.2)

onde:

- x e o vetor de estado de dimens3ao nx 1,
- Y e o vetor de observagoes mx 1,

n{t} e um ruido branco gaussiano com media nula e covariancia

ECn(t) . n'(x)] = Q(t) . s(t-x) ,
- v(t) Equm rﬁ?do brancé gaussiano com media nula e covariancia
EDv(t) . v (1)1 = R(t) . s(t-<),
e ainda E[n(t).v
- f,g,h sao funcﬁes conhecidas.

- B.1 -
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Linearizando as Equactes B.1 e B.2 em torno de uma solu
cdo de referencia x, tem-se:

*

8x = F{x,t)sx + g{t).n(t) ,
§Y = H{x,t)éx + v(t) ,
onde:
F(z.t) = 2fit)
X
CHGp) < 2hiot)
3x

Assim, com ¢ sistema linearizado o algoritmo fica:

PROPAGACAD -
it
X(t) ‘—‘-j f(X,t)ét -
to
- T
5 k k k k

onde:

¢§~1 e a matriz de transicao do estado ¢{t.ty) diséretizada, oy
seja, ¢(t,.'t, ), e

- rt_l £ a matriz r{t,to) (Apéndice A) discretizada, ou seja,

rit,, t,_ ).
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ATUALIZACAO -
He = PoH (RO (R P B () + ReD
X, = % + K#{Yk - by (%01,
P =P - K RGP

B.2 - PROCESSAMENTQ SEQUENCIAL

Quando o ruido nas observacBes & nao-correlacionado, a
matri; R{t) & diagonal, Existe um grcceéé@enﬁa {Serenson, 1966) que evi
ta a-inversao de matriz no calculo do ganho; este metodo, conhecido co
mo pracessaﬁento sequencial € descrito a seguir (Lopes, 1982):

N (O B LGN A D I AR A 9 D LIPS DB R

-1 - Tryld i,= 1= - ~i-1

X = X KDY - U+ H GGy - X 7T
1 i-1 i i, im2

Pk = Pk - Kko Hk(xk) . Pk M

onde:

- Y; & a i-esima componente do vetor de observacdes,

- h; ¢ & i-esima componente da funcdo h(ik} s

- H; & a i-esima linha da matriz Hk(ig), e ainda
-} _ -

- Xk - Xk )

O .
- PR
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APENDICE C

TECNICA DE RUTDO ADAPTATIVO

Sera descrite o procedimento de estimacdo do nivel de rui
do dinamico (Rios Neto e Kuga, 1982) de forma resumida.

A idéia basica do procedimento, de acordo com o trabalho
desenvolvido por Rios Neto e Kuga (1982), & estimar os termos da dia
gonal da matriz de ruido na dinamica Q, a ser incorporada na covarian
cia do estado. A hipotese basica sugerida (Rios Neto e Kuga, 1982}, pa
‘ra manter a consisténcia entre o residuo e suas propriedades estatisti
cas (Jazwinski, 1970), foi a de maxima verossimilhanca do residuo ver
dadeiro r, (Rios Neto e Kuga, 1982), onde: |

ry = hix) - h{x) . {C.1a)

Admitindo que r, Possua distribuicao gaussiana:
i _ 2

r2 = E[r2], (C.1b)
e desenvolvendo as Equactes C.1a e C.1b, obtem-se um procedimento de
filtragem Gtima, onde as pseudo-observagces (Rivs Neto e Kuga,  1982)
sao calculadas a partir do resTduo cbservado: o estado estimado neste
procedimento € representado pelos elementos da diagonal da matriz de

covariancia do ruido dinamico Q-

Assim, considerando-se que a evolucdo da covariancia do
ruido seja: ' '

Uer = 9 ¥
onde £ possui media nula e covariancia

Efe(t] . sz = W, . s{t-t) ,

- C.1 -
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sendo W, relativo a precisao da maquina por exemplo,

As equacoes da dinamica e observacoes ficam:

qk-&-l = qk + Ek 3 . (C.Za)

z, =M

kel ker " Trer T P (C.2b) .

onde a Equacao C.2b & denominada equacdo das pseudo-observacdes, obti
'das a partir da hipotese basica. Lembrando que o0 residuo verdadeire &

a parcela do residuo observade sem ruido (Eguacio C.%a}, ou:

r{ks1}

rv(k+1) v, ‘ {C.3}
e que:

r(ks1) = Y

H

- hké—z(xk—‘rl) ¥ (C.4)

ks

e ainda com as hipoteses basicas, adotadas no trabalho de Rios Nets e
Kuga {1982) quanto a aproximacdo e modelagem de parcelas de ruide pre
sentes no desenvolvimento, tem-se:

¥

L H

zi(-i»l kel Frr T e 0

onde:
n }z ]
E Hi,j 5 Fj,ij . = 1,2,3,....r , (.5}

e o elemento da matriz Mty de dimensdo rxr,

- H, . e o elemento da matriz sensitividade Hk+1 de dimensag rxn

[1+]

- T. ¢ 0 elemente da matriz Ty de dimensao nxr.

+1
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A pseudo-medida Zp, © dada por:

2 ' T T
gi—fi“FR_i.i*Hi.éspsqs-Hé; {C«G)
onde:
-z e a componente do vetor o de dimensao rx 1,
2 = o ¥ s .
- r; € a componente do vetor Priy T ?k%l LI de dimensao rx1,
- Ry; @ o elemento da diagonal da matriz R,y
- H. e a i-esima linha da matriz 7, _,
i k+1
- 4 € a matriz de transicdo de estado @{tg+z’ tk}’
e ainda:
2 - 2 ) 2
£{ﬁk¢1} = 4?1. Rg} & 2Rii . (c.7)

Para sistemas nao-1ineares deve-se utilizar valores de.
ré(k%1) Timitados (Rios Neto e Kuga, 1982):

"3
tl

min(r., (30.)%) ,

R_‘I‘_g »

it

onde G%
Assim, o esquema de estimacdo do ruido fica:
PSEUDD-OBSERVACAD -

2 o minde? 3
ré = maﬂ(ri, Qﬁéa) |



: T T
= Pl -
By =ri Rii Hi‘ $.P. 9 Hi .
PROPAGACRD -
Q1 ~ 9k
Prar ™ P+ My s
onde W, 107"P . I, sendo p o nimero de digitos da mantissa do computa

dorelea matriz identidade.

ATUALTZACRD -
Kg;1.= Psn M;+1EMR+1i Pz+1'MZ+;_+ By, )
Fk+i = §k+1 " Kk-n' Mk+1‘ 5k+1 f
§k41 N ék+1 T K 2, f M fék+1} '

MATRIZ DE RUTDO ESTIMADO -

_ { éi(k+1) se positivo,
(QK+1}1 -
0 se negativo

Q. = diaglg ..} .



APENDICE D

MODELO DE AVALIACAC (GIRDMETRO INTEGRADOR)
E DESENVOLVIMENTO DE EQUACUES

A seguir sergo desenvolvidas as equacoes do momento angu
lar nas coordenadas "float" e torque no eixo de saida ﬁ@'

D.1 - CALCULO DE PRODUTOS MATRICIAIS UTILIZADOS

a) Calculo de H;

fo_f . f for rof A oo
HfmEg.mif@{cr.zr.cfawiffc?.zr,wfr, (0.1}
1 0 8, 'I“i"ir 0 1

f oqr ar o f _
Cr‘ Ir' Cf = 0 1 wSi 0 100? g . Cr =
By B 1 1L 0 0 Issrm
Ly 0 Bo* “ssr
= 0 Iee? -8 ssr
i = 111r B - IGCH’* sSSP |
1 0 -8,
i 50 ““5{ 1 ]
iiir 0 80(Issr' Iiér)
0 Eec}r ﬁ‘i“eer“ Issr) ?
Bollssr = Tiir)  B3lTgor = Togp) Fssr .

onde as aproximacoes do tipo 8% = 0 foram consideradas.



b) Calculo de W§

¢} Caleulo do Produta C..

d) Calculo do

i1

.

L
Wa-
mn

ror
re wfr

oy
~h
"

ad

iig
oig

Zsig

iig*
oig”

sig”

“1 ¥ Hgog - Weay
MD + Hsai - Nims

NS + Néaﬂ - Weaé

f

Produto If.

g

109
Ieog

Isog
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+ & .

Iisg

05g

559
W+
CH, o+

.wz'i'

W,
W2

Wy

I
I

osq”

Essg'

isg”
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Agora, as tres componentes do momento angular %i

(HD)i = ijg W+ Liog - Ho + Ligg - s = Ty ¢

+ By - Wallggy - iiir) ALNEILE PO (D.2a)
(H;)o = Gig‘wi + Igg We + 1 g.is[;+ IOOr.L\gg%‘

+ By W (I T ) - B e T (D.2b)
(H‘;)s = Igjg W+ Isog" w2-+ Ligq s * Tggp -l +

+ Bo - Nl(lssr“ Iiir} * Bi"'NE(Iear" Issr} to.lo.. (D.2c)

D.2 - CALCULO DA COMPONENTE DO TORQUE MO EIXO DE SAIDA M,

ot oLt
MQ_(HfTM.

SF X hf)e s

calculando as parcelas:

(z«s,ﬁx;{f}o USRS ROITTY U O agg € Lig - Wally -
- zsg CHilW + 8 (§Ssr gw){xi - W)+
+ By Wylw. Legr = 8i(1 00~ Tog o ¥atz -
- HpLw. I . - (D.3)

o‘f _ - ’ - ] . :
(Hf)O = Ioig.wl + IGO-wz + Iogg.'wg + IOO?"-&‘% +

_*' Bi“oor” Issr}_w"' pELT IR PP (B'q)'
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Utilizando as Equacoes 4.2 e 4.3, as Eqaacﬁes 0.3 e D.4 (desprezando
os termos de segunda ordem)} ficam:

e HE)o = (15 = T OHHg + Wiay - WMoy + HMa, - Wa ) +
¢ Ligg U2 + 2Uhay - Bigicar) - Ty (W, +'2wiweas -
- zwiwsao)' LiggMo * & }(w Mo - Woa) + Way -
- WWa - ISOQ(w0 + ao)(wi Wy - W) + Wl -
- w§as # BT o = Tog YW - W - 2 Mooy - WMo +
+ 4wiwﬁae) * By Mg gy - &i{Iaer - 1ssr)(b‘;e
DT RTINS S A Mot - %gae)‘, (p.5)
(Ao = Loig(hy + Woag - Hoag = Ugag) + Too (g + Wiay +

+Hyay - Woag) + 1 (0 + &+ Weay = Wal) + 8, (T 0 -

ssr’ g iTo i S5

Assim, a expressao do torgue ﬁo fica:



- D

5 .

My = Hp Wy o+ T ay + I By« (T - T WM+ zgsg{ -
- W)+ xgigfgé + HH) ¢ Szg(wz - Wi) g al(lg - 15 -
o (W2 - WE) e H LU AT rsig Ogg(wew1 W - W)+
+ 1 oﬁg{wa “}wows - wsée)] + C‘s{“ii - ss)wows Ay M, -
-1 Wy - oW Isig + Iaig(we - W) + ng(wz W -
L CIORIE RO SRR SR P IOOQS - 2 Isgg -
- Iasg(%ﬁ + W)+ IQTQ(aZ o - W)l + B DI - Tos )
(W2 - WE) + HL WD @‘3it{fssr - Lo (WoHs = W) -
- oo+ @)1 + mld, - dy A - MG - CLAA +
+ 0 AF -G AL C LAR - C L ART (D.7)

}embragdo gue:

Lis = Lig * iy o

Ioo = Iéag + Loor >

Ios = losr * 1539 ’

Isig = Lisg

Iiog B Iéig i

Hr = zssr w e

ays S 31, 8, saa constantes.
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Desprezando as multiplicacoes de angulos pequenos por pro
dutos de inercia, aplicando a rotacao expressa nas Equacoes 4.10, e in
cluindo a malha de torqueamento, obtem-se a Equacdo 4.11.



APENDICE £

EQUACAQ DAS OBSERVACOES

As observacoes constam de duas direcoes fixas em relacio
a um referencial inercial. Estas direcoes nao variam no tempo, como no
caso das observacbes reais do Sol e horizonte terrestre; porem em rela
¢30 3 dindmica do satelite, estas variacoes sic lentas. Assinm, basea
do no trabalho de Moro (1983}, sera deré?adae&equacﬁe das ohservacoes
utilizada neste trabalho. '

- Matriz de rotagao {em quaternions):

2

q2-q%-qi+ql  2(gi92 + qaqu)  2(g19s ~ 92qu)

B=| 2(q1qz - 9:94)  -q7+q2-q2+q?  2(g.q3 4 Qi)
2(q19s + 204 2(929: - qagu)  -qf-ql q§+-qij
Seja:
(Cyy Cpy Ca) A B(T.,T.,T.) o ' (E.1a)
1s | Zs 3 B, W x? ys z . < 0E
(Cuy Cs, Cs)?_é.. é-(st sys SZ}T . (E.1b)

onde (7., T ., 7T )T e (Sx’ S, SZ)T sao 0s versores (ficticios) relati

x* 'y’ 'z ¥ _
vos as direcoes da Terra e do 5ol respectivamente. Assim, as  observa

¢oes hix) ficam:

h{X) = Jommmmmrmmmene (E.2)

T
(Cﬁiﬁfucﬁi} (6)(?) :

A matriz sensitividade H(x) & obtida da forma:

- E.1 -



H{x) =
onde:

a
a
as
X = | qu
b1
b,

bs

ah(x)
axX

- E.2 -

Resolvendo a Equacao E.3, tem-se:

(F1sF2,F3,F,

)T

Q:C.(TX,T

AT
AL

T T
(FSsFBsFT‘sFS) écr(sxasyaszJ s

onde:

[ @
-q>
-qs
Qe

g2
Q1
qQu

O]

qs

-Qy

g1

-q2

e definindo as matrizes:

(E.3)
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Fy Fsz Fa Fu
Hyi{x) = | -F2  Fy  -F4 Fsy
-Fg Fq F} "FZ

- J(3x4)
FS FS F‘? FB
H.zz(x) = -Fg Fg -Fsg Fs
-F; F, Feg -F;

L J{3x4)

tem-se a matriz H{x):

[

-

o
qp——
>
st
1
i
I
i
I
4
¥
i
[ 3 §

(6x7)
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