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RESUMO

O objetivo da pesquisa € o desenvolvimento de um procedimento de determinagéo de
aitude em trés eixos para satélites em Orbitas terrestres e baixas (LEO), baseado no
Sistema de Posicionamento Global (GPS), e considerando 0s aspectos operacionais
necessarios. As principais contribuicdes do trabalho sdo a incorporagéo do conceito de
integridade a todo o procedimento e a integracdo dos passos e modos de operacionais
usua mente segmentados na literatura. A reducdo de volume, massa, poténcia e custo do
sistema de navegacdo e 0 aumento da autonomia do satélite sdo potenciais vantagens do
uso de GPS que podem ser de interesse, especialmente no projeto de micro-satélites
com fracos requisitos de apontamento. O algoritmo melhora a precisdo da estimativa
local de atitude obtida pelo GPS através da sua fusdo com a atitude propagada pelos
giros. O agoritmo de fusdo € especialmente projetado para detectar falhas simples no
GPS ou nos giros. As medidas do GPS e dos giros sdo modeladas como sendo
corrompidas por ruidos Gaussianos coloridos, cujos efeitos sGo mitigados por um
modelo de compensacdo dindmica estocastico. O vetor de estados, que inclui o
guatérnion de atitude e parametros do modelo de erros, é estimado pelo filtro estendido
de Kaman e propagado entre instantes de amostragem do GPS pelas saidas dos giros
apbs a compensacdo de suas derivas. O algoritmo é testado por simulagdo numeérica e
com dados reais de GPS tomados em solo. Os cenérios das simulagdes incluem casos de
Orbitas polares e de baixa inclinacéo e trés diferentes modos de falha: auséncia de sinal
da constelacdo GPS; interferéncia no sind de um Unico satélite GPS; e deriva do giro
maior que o nivel especificado. Os resultados mostram que o algoritmo é capaz de
detectar as falhas simuladas com diferentes niveis de intensidade, sendo adequado para

aplicacOes espaciais.






AUTONOMY SATELLITE ATTITUDE DETERMINATION USING

GPS

ABSTRACT

The aim of this research is to develop a three-axis attitude determination procedure for
low Earth orbiting (LEO) satellites based on the Global Positioning System (GPS) ard
considering the necessary operational aspects. Its main contributions are to embody the
integrity concept to the whole procedure and to integrate the operational steps and
modes usualy split in the literature. Reducing size, weight, power and cost of the
navigation system and increasing the satellite autonomy are also potential advantages of
using GPS that may be of interest, especialy to the design of micro satellites with low
pointing requirements. The algorithm improves a GPS based snapshot attitude estimate
by fusing it with attitude data propagated by the gyros. The fusion algorithm is
especially designed to detect single faults on either the GPS or the gyros. Both GPS and
gyro measurements are modeled as corrupted by colored Gaussian noises whose effects
are mitigated by a stochastic dynamic compensation model. The state vector, which
includes the attitude quaternion and parameters of the error model, is estimated from an
extended Kaman filter and propagated between GPS sampling times based on the gyro
output after bias compensation. The algorithm is tested by numerical ssmulation and
with real GPS data taken on ground. The simulation scenarios include both polar and
low inclined orbit cases and three different failure modes. no signa from the GPS
constellation; interference on a single GPS satellite; and gyro drift higher than its
specified level. The results show that the algorithm is able to detect the simulated faults
with different intensity levels and is suitable to space applications.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

1.1 Objetivo

O objetivo deste trabalho € desenvolver um procedimento de determinacéo de
atitude de satélites em trés eixos por GPS associado com giroscépio, com a abrangéncia
suficiente para que todos 0s aspectos necessarios a sua operacéo sejam considerados.
Com este objetivo, as principais contribui¢des do trabalho é a incorporacdo do conceito
de integridade a todo o procedimento e a integracdo de suas diferentes etapas e/ou
modos de operacéo.

1.2 Revisdo Bibliogr éfica

O Navigation System with Time And Ranging (NAVSTAR-GPS) ou
abreviadamente referido como Global Positioning System (GPS) € um sistema de radio
navegacao composto por 24 satélites em érbita, por sua rede de monitoragéo e controle
e pelos receptores dos usuarios. O sistema ja € extensamente utilizado para
posicionamento do usuario préximo a face da Terra e também para determinacéo de
oOrbita para satélites de drbita baixa (LEO). Como fun¢do adicional o GPS também é
capaz de prover atitude de veiculos, em Orbita baixa, utilizando interferometria de

multiplas antenas da fase da portadora na banda L.

A aplicacdo do sistema GPS para prover atitude de satélites € de interesse do de
instituigdes que desenvolvem satélites como forma de redugdo do nimero de sensores
de navegacéo e atitude e também como incremento da autonomia dos satélites,
principalmente nos micro satélites com reduzidas necessidades de apontamento, levando

a uma reducdo no custo dos mesmos.

A reducdo do nimero de sensores no subsistema de atitude implica em um

incremento na confiabilidade do satélite, pois sensores Gticos e el etromecanicos - como
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0S sensores inerciais - podem ser substituidos por sensores GPS em estado solido. A
reducéo no numero de sensores e do numero de interfaces melhora a confiabilidade do

sistema e também reduz custos de testes.

Adams (1999) menciona que s beneficios da utilizacdo do GPS para atitude
podem ser evidenciados na fase de projeto assim como na fase de operacéo. A reducdo
de custos na fase de projeto pode chegar a ordem de milhdes de ddlares e na fase de

operacao esta reducdo é da ordem de centenas de milhares de dolares ao ano.

O sistema GPS, contudo, é sujeito a falhas. Com isto a aplicacdo do GPS como
anico sensor tornaria o satélite susceptivel a estas falhas. Para que os sensores de atitude
baseados em receptores GPS possam ser utilizados a bordo de satélites, estes sensores
devem sofrer uma fusdo com dados de observagdo de outro(s) sensor(es),
proporcionando assm uma forma de verificagdo da integridade de ambos 0s sensores,
objetivo deste trabalho. Esta fusdo acrescenta caracteristicas de robustez a perdas
temporérias de sina GPS e a ocorréncia de fahas simples temporé&rias dos dois

Sensores.
1.2.1 Histoérico do Sistema GPS

Segundo Parkinson e Spilker (1996), o sistema GPS foi precedido por alguns
outros sistemas de navegagdo, dentre os quais pode-se mencionar como exemplo os
sistemas que néo utilizam satélites como beacons de radio, VHF omnidirectional radio
range (VORs), Long Range Radio Navigation (LORAN) e OMEGA e os que utilizam
satélites como o sistema Transit (ou NNSS — Navy Navigation Satellite System), o
NRL’s Timation satellites (Naval Research Laboratory) e o projeto 621B da Forca
Aérea Americana

Ainda segundo Parkinson e Spilker (1996), Transit foi 0 primeiro sistema de
navegacdo operaciona utilizando satélites, sendo baseado em mediges do usuario dos
desvios Doppler de um tom transmitido via radio nas faixas de 150MHz e 400MHz. Os

satélites possuiam Orbita polar com altitude de 1100km.
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O Timation foi langado em 1972 com o objetivo principal de prover um tempo
muito preciso e também informacBes de navegacdo. Os satélites estdo em drbitas
inclinadas e com altitude de 920km a 13890km. O tempo preciso foi conseguido
utilizando inicialmente osciladores a cristal de quartzo e posteriormente osciladores

baseados em padrbes atémicos (rubidio e césio) com estabilidade em frequiéncia melhor

que algumas partes em 10" (por dia) (Parkinson e Spilker, 1996).

O projeto 621B da Forca Aérea Americana foi O terceiro passo para O
estabelecimento do sistema GPS introduzindo em 1972 o conceito novo de sinal de
medicdo utilizando o ruido pseudoaeatdrio (PRN). Com esta tecnologia todos os

satélites poderiam utilizar a mesma freqiiéncia nominal (Parkinson e Spilker, 1996).

O sistema GPS que esta operacional hoje é idéntico ao proposto em 1973. O
nimero de satélites foi expandido, foram adicionadas algumas funcionalidades
militares, as Orbitas foram ligeiramente modificadas, mas o equipamento projetado para

trabalhar com os quatros satélites originais ainda funciona perfeitamente.
1.2.2 Conceitos do Sistema GPS

O Navigation System with Time and Ranging (NAVSTAR-GPS) € um sistema
de navegacdo baseado em 24 satélites em 6rbita semi-sincrona de 12 horas, conhecido
também como constelacdo de satélites Global Positioning System (GPS), um exemplo
de um tipo de satélite da constelacdo GPS é mostrado na Figura 1.1 . O mesmo é
composto também por um sistema de controle (estacBes de rastreio espalhadas pelo
globo terrestre) e pelo segmento usuario, que sdo todos 0s receptores usuarios que
utilizam os sinais GPS (Leick, 1995, Parkinson e Spilker, 1996). O sistema GPS oferece
um meio moderno, preciso, praticamente instantineo e quase ininterrupto de
posicionamento na superficie terrestre ou no espaco. Existem vérias obras que sdo
referéncias sobre o assunto GPS, como Kaplan (1996), Parkinson e Spilker(1996),
HofmanWellenhof, Lichtenegger e Collins (1994), Misra e Enge (2001) entre outros,
com isto ndo serdo discutidas em detalhe as caracteristicas do sistema, somente sera

feita uma breve exposicéo.
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FIGURA 1.1 — Exemplo de satélite da constelacdo GPS.

O sistema GPS utiliza, basicamente, informagdes transmitidas por uma
constelacdo de satélites e captadas por um receptor local apropriado (Leick, 1995). O
seu objetivo principal é auxiliar a navegagdo em trés eixos com elevada precisdo em
pOsi¢d0, Mesmo que o receptor esteja sujeito a condigdes dindmicas variadas. O sistema
também permite cobertura global e 24 horas ao dia, sofrendo pouca influéncia das

variagOes no relevo terrestre.

Os satélites GPS transmitem duas freqiéncias de portadoras. a primaria L1
(1575,42 MHz) e a secundéria L2 (1227,60 MHz). Estas freqiiéncias sdo moduladas
pela mensagem de navegacao e pelo codigo de espalhamento espectral utilizando uma
Unica sequéncia de ruido pseudoaleatorio (PRN — Pseudo Random Noise) para cada
satélite. Entretanto um sina vindo de um dos satélites da constelacdo GPS pode ser
diferenciado e separado dos outros utilizando a técnica da divisdo do codigo para
multiplo acesso (CDMA - Code Divison Mutiple Acess). Atualmente, o sinal GPS é
modulado por dois codigos. aquisicdo grosseira (C/A - Coarse acquisition) presente em
L1 e o codigo preciso (P) presenteem L1 eL2. O codigo P é dedicado ao uso militar e é
codificado pelo codigo Y (Parkinson e Spilker, 1996).

1.2.2.1 Receptores GPS para Deter minagéao de Atitude

Segundo Lu (1994), a tecnologia utilizada em receptores GPS tem sofrido um
constante desenvolvimento nos Ultimos anos do ponto de vista do hardware associado
assim como em termos das técnicas de processamento do sinal utilizadas. Desde
sensores GPS de baixissmo custo ou placas que resultam somente nas fungbes de

navegacao até sensores de dupla freqléncia geodésicos ou sensores para aplicacoes
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espaciais de altissmo custo, existe uma grande variedade de sensores disponiveis para

0s mais variados campos de aplicacoes.

Segundo Lu (1994), para plataformas de determinacdo de atitude utilizando
GPS, dois tipos de sensores especialmente desenvolvidos sdo comercialmente
disponiveis. Ashtech 3DF e Trimble TANS Vector. Ambos os receptores sdo de
freqiiéncia simples, os receptores rastreiam o codigo C/A (Coarse Acquisition Code), e
fornecem o pseudorange do cédigo C/A e medidas de fase da portadora L1. Para se
obter parametros de atitude de linhas de base relativamente pequenas, em plataformas
moveis, devem ser utilizadas as medicBes mais precisas do receptor que sdo dadas pela
fase da portadora do codigo C/A. Usuamente ambos 0s receptores possuem 24 canais
de rastreio dedicados gque sdo divididos em quatro bancos, onde cada banco é atribuido a

cada antena. O diagrama de blocos funcional pode ser visto naFigura 1.2.

Antl Ant 2 Ant 3 Ant 4
g RF Front End
Oscilador
Loca

6 canais 6 canais 6 canais 6 canais
dedicados | dedicados | dedicados | dedicados

L

—p Processador <

v f

Saidas Opcdes

FIGURA 1.2 — Diagrama de blocos funcional para receptores dedicados para atitude.
FONTE: Adaptado de Lu (1994).

As caracteristicas desgdvels para um sensor GPS ser utilizado como sensor de
atitude, em solo, sfo listadas a seguir na Tabela 1.1.
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Conforme mencionado por Lu (1994), o direcionamento para desenvolvimento
de novas tecnologias de sensores GPS estda em menor custo com ato desempenho

dentro de uma alta demarnda do usuério e uma alta competitividade entre fornecedores
datecnologia.

Receptores de freqliéncia Unica geramente sdo utilizados para formar um
sistema de multiplas antenas devido ao tamanho da linha de base ser pequeno. Ja
receptores de dupla freqiiéncia podem incrementar a precisdo e a rapidez da resolucéo
da ambigulidade inteira, levando a resolucéo instantanea da ambiguidade. Com isto a
selecdo do um receptor GPS apropriado para ser utilizado como sensor de atitude

depende de um compromisso entre custo e desempenho.

TABELA 1.1 — Requisitos de sensores GPS para determinacdo de atitude.

Caracteristica Especificacdo
Saida de medicado bruta Pseudorange do codigo C/A e Fase da
portadora (desgjavel medicdes do
Doppler)
Taxa de amostragem 3 1Hz
Ruido da fase da portadora <1lmm
Ruido do pseudorange < 3m (< 15 cm desgjével)
Canais de Rastreio 38
Dinamica 300 m/s (velocidade) 4 g (aceleracéo)
Massa/ Consumo < 500 gramas/ < 4 Watts

FONTE: Adaptado de Lu (1994).

Pesquisas recentes como as desenvolvidas em Hoyle et a. (2002) investigam a
viabilidade de se utilizar receptores de baixo custo em determinagdo de atitude com o
objetivo da reducéo do custo em até milhares de délares como mencionado em Wang e
Lachapelle (2004). Os receptores CMC AllStar que serdo utilizados no desenvolver da

tese sdo de baixo custo. Segundo Wang e Lachapelle (2004), pesquisas recentes como
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Hoyle et al. (2002) e Wang e Lachapelle (2002) tem mostrado que apesar dos sensores
de baixo custo CMC AllStar estarem sendo utilizados como sensores de determinagdo
de atitude o desempenho destes sistemas € atamente dependente das caracteristicas do
multicaminho e das dindmicas da plataforma. Durante 0 processo de procura da
ambiglidade inteira, em casos onde existam dta caracteristica de multicaminho e
também alta variagdo do centro de fase das antenas, o sistema pode torna-se lento ou até
resolver de forma errdnea a ambiguidade, o que leva a um erro grande na estimativa das

componentes da atitude.

Wang e Lachapelle (2004) também mencionam que apds o processo de diferenca
dupla de fase os erros de rel6gio do receptor e dos satélites séo cancelados. As fontes
restantes de ero nas observagbes da diferenca dupla de fase da portadora séo:
multicaminho, variagbes do centro de fase, Cycle Sips e ruidos do receptor. Como a
diferenciaco entre multicaminho e variacdo do centro de fase é dificil em condicOes
reais de campo, normalmente estes efeitos sdo tratados como efeitos da antena e
comparados com sistemas de alto desempenho. Os sistemas de baixo custo sdo

vulneraveis a estes erros.
1.2.2.2 GPS e Seus Modos de Falha

O Sistema de Posicionamento Global (GPS), por sua vez, oferece recursos de
determinacdo de tempo e posicdo a bordo, o que permite simplificar a operacdo do
segmento solo. Embora esta seja a grande vantagem do uso de receptores GPS a bordo
de satélites, ndo é Unica. Uma vez que o equipamento esteja disponivel, agregando o
recurso de processamento de mdltiplas antenas, torna-se possivel calcular também a
atitude do satélite por meio da interferometria na fase da portadora nas linhas de base
formadas por pares de antenas dispostas adequadamente no satélite. A precisdo neste
caso depende basicamente do sistema GPS, do receptor GPS e das anteres utilizadas.
Mais especificamente, 0 nimero e a distribuicdo espacial dos satélites da constelacéo
GPS em vishilidade determina um fator de diluicBo geométrica da precisdo. Além
disso, o sina pode sofrer perda de integridade por algum distirbio imprevisto no
funcionamento do sistema. As caracteristicas do receptor, por sua vez, determinam o

nimero maximo de satélites rastreados, a razdo Sinal/Ruido, e a taxa de amostragem,
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enguanto que o tipo de antenas e sua distribuicdo espacia no satélite determinam a

incerteza da posicao do seu centro de fase, o nivel de interferéncia por multicaminho e a

direc&o e comprimento das linhas de base.

Os modos de falha do GPS, quando utilizado para determinacéo de atitude, sdo:

a)

b)

d)

Perda do sinal de algum canal, que pode se dar em diferentes regimes: por
longos periodos, devido a ocultacdo do satélite ao longo de sua orbita; ou
temporariamente, devido a aguma interferéncia ou instabilidade
passageira; ou ainda de modo intermitente, quando a recepcdo do sinal se
da em condigdes inadequadas tais como baixa elevacdo do satélite GPS,
baixa razdo Sinal/Ruido, interferéncias externas, rotactes elevadas e taxas
de amostragem no limite da capacidade de transmissdo dos dados do

receptor para 0 computador de bordo.

Cycle Sips, causados por pequenas instabilidades nos correlatores do
receptor GPS ou por alguma interferéncia externa, quando um numero

inteiro e desconhecido de ciclos da portadora escapa de ser observado.

Flutuagbes de baixa freqliéncia no sinal, devidas a perda de integridade ou
a variacbes do centro de fase da antena em funcdo da direcdo e,

principalmente, ao multicaminho.

Ruidos de alta frequéncia de intensidade acima da especificada.

A perda de sinal é facilmente detectada pela auséncia do respectivo registro no

arquivo de dados brutos, mas precisa ser cuidadosamente levada em conta pelo

algoritmo de pré-processamento de modo a garantir que a cada instante de amostragem,

sejam processados apenas o0s dados relativos aos satélites cujos sinais foram recebidos

nas 4 antenas. Cycle Sips, ao serem detectados, requerem a resolucdo da ambiguidade

inteira, tarefa que pode ser bastante simplificada caso a atitude propagada esteja

disponivel com precisdo suficiente. Caso contrario, a solugdo é bem mais trabalhosa e a

prépria deteccdo da falha passa a ser baseada no registro da respectiva observacdo no

instante de amostragem anterior. Os demais modos de falha sGo ainda mais dificeis de
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serem detectados com base apenas na consisténcia interna dos sinais, ja que em
principio podem ser confundidos com ruidos ou movimentos reais do satélite,
principalmente se os satélites rastreados forem momentaneamente pouco nUMerosos, ou
se apresentarem distribuicao espacial pobre.

A Tabela 1.2 apresenta vaores tipicos de receptores GPS disponiveis no

mercado, com a ressalva de que este mercado esta em rapida evolucéo.

TABELA 1.2 — Caracteristicas de receptores GPS: valores tipicos.

Parémetro Vaor
Precisdo nafase da portadora 3,5 mm; 2 mm
Confiabilidade 94,47% em 15 anos de uso
Integridade 1 quebra de integridade do sinal a
cada 1000 h

1.2.2.3 Erros que Influenciam na Deter minacéao de Atitude Utilizando GPS

O desempenho do sistema GPS é afetado por diferentes fatores, que sdo
resultados de combinacdes de ruidos e de derivas, entre outros tipos de erros. Existem
véarios tipos de erros que podem influenciar na determinacdo de atitude por GPS, como

por exemplo:
Multicaminho;
Ruido aleatorio;
Erro nos rel 6gio da constel acdo GPS;
Erros nos dados de efemérides,
Efeitos da propagacdo dos sinais (atrasos troposféricos e ionosféricos);

Atrasos de Hardware (eletrbnica do receptor e antena);
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Cycle Sips
Variagdo no centro de fase das antenas.

Para cada um dos erros foram investigadas na literatura formas de eliminar ou de
reduzir seus efeitos na determinacao da atitude. O multicaminho foi estudado por varios
artigos brasileiros, como Lopes e Milani (2000), que utiliza polindmios para calibracéo
do multicaminho a bordo; Lopes et a (2000), que utiliza redes neurais para mitigacédo
do multicaminho em aplicagdes no solo e Lopes, Carrara e Enderle (2003), que utiliza

redes neurais para mitigacéo do multicaminho aplicado a satélites.

Os efeitos dos atrasos relacionados com a atmosfera afetam a portadora da fase
igualmente em todas as antenas, estes erros podem ser cancelados utilizando a diferenca
de fase entre antenas, exceto pelo efeito causado pela ateracdo na direcdo de
propagacao dos sinais. Este efeito € da ordem de 0,5 graus na superficie (Leick, 1995),
mas ndo afeta aplicagcdes espaciais que estéo fora do alcance atmosférico. Ja os efeitos
dos erros aleatdrios podem ser minimizados utilizando técnicas de filtragem e os atrasos
fixos, como o de hardware, podem ser calibrados em solo, evitando assim seus efeitos

durante o voo.

Adams (1999) menciona que os principais efeitos da linha de visada (LOS) dos
satélites GPS nas medidas da fase da portadora séo a polarizagdo circular, a variacéo do
centro de fase das antenas do receptor e o multicaminho refletido pelo proprio corpo do
satélite em questdo. No caso da polarizagdo circular os efeitos s sdo sentidos para
antenas ndo alinhadas. Para a variacdo do centro de fase, Adams (1999) menciona que
antena isolada com backplane pode sr calibrada para as variagdes do centro de fase
com a linha de visada (LOS) dos satélites GPS e estudos mostraram que para uma
antena GPS tipica, esta variagdo € da ordem de 8mm, e de 2 a 3mm para antenas com
gualidade para posicionamento geodésico. A variacdo do centro de fase das antenas é,
normal mente, simétrica em relacdo ao boresight da antena e varia periodicamente com a

elevacdo da linha de visada dos transmissores (satélites GPS).

Adams (1999) também menciona que existem outros efeitos ndo modelados nas

medices das fases que sdo significativos, principalmente para testes em laboratorio,
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gue sdo os efeitos no padrdo da portadora devido a estrutura do proprio satélite em
questdo, efeitos relativos a variagbes relacionadas a erros da maha de rastreio do
receptor e devido ao multicaminho, sendo que este Ultimo proporciona efeitos mais
significativos.

Mader (2005) descreve procedimento para calibragéo do centro de fase de varios
tipos de antenas geodésicas. Este trabalho utilizara antenas comuns considerando o

centro geométrico das antenas como sendo o centro de fase da antena.
1.2.3 Conceitos de Giroscopios

O funcionamento de sensores inerciais de navegacao segue as leis da mecéanica
classica formuladas por Newton, onde a navegacao inercial € um processo no qual as
medi¢Bes provenientes de acelerbmetros e giroscopios sdo utilizados para determinar a
atitude de um veiculo. Com a combinacdo de trés conjuntos de sensores € possivel
determinar o movimento de trandagdo do veiculo e, portanto, a atitude em relacdo ao
sistemainercia de referéncia (Abdel-Hamid, 2005).

Giroscépios mecanicos do tipo Dry Tuned Gyro (DTG) e Rate Integrating Gyro
(RIG) baseiamse numa tecnologia ja tradicional e podem oferecer ata precisdo, porém
a um custo elevado. Em situacdo semelharte encontram-se 0s giros mais modernos,
fundamentados no principio de Sagnac (Merhav, 1996), que apresentam a vantagem de
ndo possuirem partes moveis. o Ring Laser Gyro (RLG) e o Fiber Optic Gyro (FOG).
Embora este Ultimo tipo apresente uma tendéncia de reducdo de custo, sofre do
fendmeno de escurecimento das fibras éticas devido a longa exposicdo a radiacdo a que
estdo sujeitos os satélites no cinturdo de Van Allen. Por outro lado, os Vibratory
Structure Gyroscopes (V SGs), baseados no principio de Coriolis, oferecem uma op¢éo
mais favoravel quanto ao custo, porém ainda muito sensiveis a efeitos térmicos no
elemento ressonador, 0 que 0s torna menos precisos. Em particular, enquadram-se nesta
categoria 0s giros ceramicos, disponiveis ja ha cerca de trés décadas, e os de silicio, cuja
tecnologia € empregada em acelerémetros h4 mais de quinze anos, mas apenas mais
recentemente foi utilizada para giros. Embora até 0 momento 0s giros ceramicos ainda

apresentem melhor precisdo que os de silicio, a tendéncia é que eta relacdo sgja
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invertida nos proximos anos. Além disso, os giros de anel de slicio sGo mais leves,
compactos, e consomem menos poténcia. Tipicamente, um conjunto de acelerdmetros e
giros de silicio em trés eixos pesa algo em torno de 250 gramas e consome menos de 2
Watts. Tais vantagens, propiciadas pelo emprego da moderna tecnologia MEMS sdo
bastante atrativas para aplicacdes em micro-satélites como meio primério de propagacdo
de atitude (Louro e Lopes, 2004).

Segundo Abdel-Hamid (2005), devido ao processo de miniaturizagdo, 0s
sensores MEMS (Micro Electro-Mechanical Systems) sGo muito sensiveis a mudancas
nas condi¢des ambientais elétricas, de temperatura, de pressdo, de campo magnético
entre outras. Esta sensibilidade leva a uma variagéo rapida, alta e até randomica da saida
e consequentemente a dificuldades de modelagem. Abdel-Hamid (2005) define as
categorias e os tratamentos para os diferentes tipos de erros de sensores inerciais
baseados em tecnologia MEMS.

1.2.3.1 Giroscopios e Seus Modos de Falha

As principais fontes de imprecisdo nos giros séo o0 desalinhamento mecanico, o
fator de escala e a deriva. Todos estes fatores podem ser mitigados numa etapa de
calibracdo pré-lancamento, mas existem valores residuais devidos a flutuacéo térmica,
a0 regime de aceleragcdo durante e apds o langcamento e ao efeito de histerese. O efeito

resultante pode ser tomado como uma deriva residual lentamente variante no tempo.

Além dos erros acima descritos, os giros podem apresentar falhas de varios
tipos: travamento e a apresertacdo de comportamento ruidoso em alta freqiiéncia e com
intensidade superior a especificada. O travamento pode ser em saida nula, arbitraria ou
de fundo de escala. O efeito da deriva de baixa freqiiéncia sobre a incerteza na atitude
cresce linearmente com o tempo enquanto que o efeito dos ruidos de ata frequiéncia

cresce com araiz quadrada do tempo, caracteristicas que devem ser levadas em conta na
deteccéo de eventuais falhas de modo a evitar alarmes falsos.

Adicionalmente, giros de baixo custo apresentam peguena banda passante, o0 que
implica em amortecimento ou mesmo rejeicdo de movimentos de alta freqiéncia. Tais

movimentos sdo induzidos nos satdlites tipicamente por desbalanceamento dindmico nas
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rodas de reacdo em alta rotacdo ou por vibracBes nos painéis solares acionados por
motores de passo. As limitagGes do giro, juntamente com erros de quantizagéo, podem
entdo resultar em oscilacBes conicas ficticias na atitude propagada com um efeito
secular de escorregamento que em Ultima andlise representa uma espécie de deriva

indireta.

A Tabela 1.3 apresenta valores tipicos de desempenho e confiabilidade de alguns

tipos de giros.

TABELA 1.3 — Caracteristicas de alguns tipos de giro: valores tipicos.

Caracteristica Unidade Tiposde giroscopios

RLG FOG
Faixa de operacao: °/s 375; 1000 100
Estabilidade da deriva °/h 10; 1; 0,05; 0,003 10; 8;2; 1
Densidade espectral de 0,3; 0,125; 5;
poténcia do processo 01°/Ch 0,01; 0,15;
Browniano angular 0,002; 0,0002 0,07
(Angular Random
Walk):
Fator de escala: ppm 5; 10; 100; 1000 100; 500
Alinhamento interno: 25"
Tempo médio entre 1000 h 10, 15 50
defeitos (Mean Time
Between Failures):
Banda Passante: Hz 100; 600 100

Por todas as razbes acima descritas, nas aplicactes em satélites é necessario que
a deriva do giro sga constantemente corrigida por um sensor auxiliar, 0 que sera

descrito nos capitul os seguintes.
1.2.4 Conceitos de Deter minacéo de Atitude

O sistema originalmente destinado somente a navegagdo militar sofreu uma
grande expansdo em aplicacles civis, comerciais e cientificas. Esta grande exploséo de
aplicacbes se deve a modernizagdo tecnoldgica dos receptores, com conseqlente

reducéo de custo, poténcia, massa e volume.
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Uma das possiveis aplicacfes relaciona-se a determinacdo de atitude em
satélites. Devido as suas Orbitas, os satélites GPS estdo amplamente visivels para 0s
satélites em Orbita baixa (LEO) e parcialmente visiveis para os satélites em Orbitas
geoestaciondrias (GEO). Entretanto devido ao incremento da variacdo do Doppler para
valores proximos a +40kHz, devido a mudanca rapida da linha de visada (LOS) dos
satélites GPS e devido ao ambiente de radiacdo nestas Orbitas, existem varias
modificacOes de hardware e software que devem ser realizadas nos receptores antes do
embargue em satélites (Adams, 1999).

No sentido de validacdo de receptores em Orbita com o objetivo de determinagdo

de atitude, alguns exemplos de experimentos podem ser mencionados:

O primeiro experimento para determinacdo de atitude utilizando GPS em orbita
foi realizado pelo satélite RADCAL (Radar Calibration Satellite) pertencente a
USAF (United Sates Air Force), satélite este estabilizado por gradiente de
gravidade e bobinas para nutacdo (Axelrad et al, 1996). Neste caso a
determinacdo de atitude foi realizada com o pds-processamento dos dados. A
Figura 1.3 mostra uma ilustracéo deste satélite;

O receptor TANS Vector (Trimble Advanced Navigation Sensor) da Trimble
Navigation, modificado para utilizacdo em orbita pela Universidade de Stanford,
voou no experimento GADACS (GPS Attitude Determination and Control
System) do satélite SPARTAN, que foi introduzido em Orbita e retirado
posteriormente pelo Space Shuttle (Bauer et al, 1995). Neste experimento o

processamento em bordo foi implementado;

Também o mesmo receptor voou a bordo do satélite REX |l (Radiation
EXperiment), mas ja fazendo parte da malha de controle de atitude (Freesland et
al, 1996). A Figura 1.4 mostra uma ilustracdo deste satélite.
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FIGURA 1.3 — Missédo RADCAL, primeiro experimento utilizando GPS para atitude a

bordo.

FIGURA 1.4 — Missdo REX II, primeiro experimento utilizando GPS na malha de
atitude a bordo.

Apesar destas aplicacdes experimentais, 0 GPS ainda ndo é utilizado como Unica
forma de determinacdo de atitude em satélites. Isto se deve ao fato de ndo estarem
dominadas todas as possiveis influéncias dos erros na determinacéo de atitude, o que
implicaria em determinagdo imprecisa, errbnea ou simplesmente desconhecimento da
atitude, podendo causar a perda temporaria do apontamento do satélite ou, em Ultima

andlise, a perda da prépria missao.

A determinacdo de atitude pode ser realizada utilizando-se a relacéo Sinal/Ruido
(SNR), como pode ser visto em Lightsey et a (2003) e Axelrad et a (1999) ou
utilizando-se a fase da portadora, como pode sr visto em Hoyle et a (2002) e Cross et
a (2002), sendo esta ultima forma de determinacdo a mais precisa, podendo chegar a
uma precisdo melhor que 1 grau quando utilizado uma distancia entre antenas de 1

metro ou maior. A determinacdo de atitude utilizando a relacdo Sinal/Ruido (SNR)
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também pode ser utilizada como forma de inicidizagdo para 0 agoritmo mais preciso
que utiliza a fase da portadora, tanto na etapa de determinacdo da ambiguidade como na
etapa de aquisicdo de precisdo pelo algoritmo mais preciso, como pode ser visto em
Lightsey et al (2003).

No Brasil a fase da portadora foi principalmente utilizada como dado de entrada
para trabalhos de determinacéo de atitude de satélites estabilizados por rotagcdo, como
pode ser visto em Fabri (1997), Lopes et a (1997) e Lopes et a (1999) e também
existem trabalhos para determinacéo de atitude de satélites estabilizados em trés eixos,
como Lopes, Silva e Prado (2002). No Brasil existem também trabalhos relacionados
com determinagdo de atitude de aeronaves utilizando a fase da portadora, pode-se citar

como exemplos Leite e Walter (2002).

Assim como as demais aplicagdes do sistema GPS, a determinacéo da atitude
utilizando GPS também est4 sujeita a ruidos, erros e degradacdes. Neste tipo de
aplicacdo onde o GPS é utilizado como sensor de atitude, a minimizag&o do erro nafase
da portadora é de suma importancia e varios trabahos tratam deste problema. S&o
exemplos os trabalhos de Lopes et a (2000) e Lopes e Milani (2000) que realizam a
calibracdo do multicaminho em solo e a bordo, respectivamente. No Brasil existem

outras institui¢cBes que também tratam do assunto, como por exemplo Farret (2000).

A utilizacdo da fase da portadora requer a resolucdo da ambiguidade inteira,
devido ao desconhecimento do nimero inteiro de ciclos do sinal emitido pelos satélites
GPS. A resolucdo da ambiglidade é tratada em varios trabalhos, como Crassidis,
Markley e Lightsey (1998) e Lightsey, Crassidis e Markley (1999). Alguns exemplos de
trabalhos no contexto naciona sdo Lopes e Kuga (2002), que realizou uma
implementacdo prética de determinacéo de atitude incluindo a resolucéo instanténea da
ambiguidade inteira e Lopes (2002), que propos um agoritmo de resolucdo dindmica da
ambiglidade para diferenca simples de fase e Lopes, Schad e Pires (2004) para

diferenca dupla de fase.

A resolucdo da ambiglidade pode ser feita a posteriori (como no método da

troca das antenas) ou On The Fly (OTF), ou sga, em tempo real, sendo esta Ultima



forma a mais adequada para esta proposta devido aos requisitos de implementagdo em
tempo real. Além disto, conforme mostrado em Brown (1996) e Lopes e Kuga (2002),
0s métodos de determinacdo de ambiglidade podem ser baseados num conjunto
instanténeo de observacdes (Shapshot) ou tirar proveito de sua variagdo temporal
(método dindmico). No Brasil existem outras instituicdes que também tratam do

assunto, como por exemplo Garnés (2001).

A questéo da identificagdo autbnoma de falhas, conhecida como integridade,
pode ser implementada de diversas formas, recebendo diferentes nomes dependendo da
aplicacdo. Exemplificando, Van Dyke (2000) afirma que quando aplicada internamente
ao receptor GPS é conhecida como técnica RAIM Receiver Autonomous Integrity
Monitoring) e Vidarsson et a (2001) afirma que quando aplicada aconstelacdo de
satélites GPS é conhecida como SAIM (Satellite Autonomous Integrity Monitoring). A
identificagdo autdbnoma de falhas também pode ser aplicada as estacfes de rastreio e
controle, como pode ser visto em Lugert et a (2002). Esta identificagcdo autbnoma tem o
objetivo de estabel ecer quando os resultados séo vaidos ou ndo. No caso de ser possivel
estabelecer onde se encontra a falha e, havendo a habilitagdo do agoritmo, ela serd
eliminada. Esta eliminacdo sO sera possivel quando os dados possuirem redundancia
suficiente (Van Dyke, 2000). Maiores informagdes podem ser encontradas na col etanea

de publicagdes sobre 0 assunto publicado pelo Institute of Navigation (1998).

Quanto a classificagdo, a identificagdo autdnoma de falhas pode ser dividida em

duas classes (Brown, 1996):

Instanténeo ou Shapshot : Quando tem-se uma verificagdo a partir de um retrato

instantaneo dos dados;

Dinamico: Quando temse uma verificagdo que considera todo o histérico dos
dados.

Com o objetivo de melhorar a eficiéncia dos procedimentos de identificacdo de falhas,
os dados do receptor GPS podem ser combinados com dados de outros sensores, como
por exemplo, o giroscopio. Com esta combinacdo de dados pode ser checada a

consisténcia dos dados fornecidos pelo GPS, garantindo que os resultados obtidos
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estejam corretos. Como exemplo de combinacdo de dados GPS com dados de
giroscopios € possivel citar o experimento GADACS (GPS Attitude Determination And
Control System), que foi utilizado no satélite SPARTAN (Bauer et al, 1995). No Brasil
existem outras institui¢es que também tratam do assunto. Como exemplos podem ser
citados Lima (2000) e Lima (2005).

Uma outra vantagem da combinacéo de sensores GPS e giroscopios, em caso de
falha em um dos sensores 0 outro poderd manter a saida de atitude, mesmo que
degradada. Para o caso do giroscopio existe uma limitacéo de tempo devido a deriva do

mesmo que pode levar aresultados ndo aceitaveis.

Existem varios métodos para se integrar dados de dois sensores, e um dos
principais métodos foi desenvolvido por Lefferts, Markley e Shuster (1982), onde é
proposta a reducdo do estado a ser estimado como sendo a solucdo da questdo da
singularidade da matriz de covariancia. Chiang et a (2002) é outro exemplo onde a
integracdo de sensores € tratada, neste caso entre GPS e giroscopios, sendo baseado no
artigo anterior, mas propondo um método de restricdo para a solucdo da questdo da

singularidade.

Uma outra forma de se extrair informagfes suficientemente redundantes para
verificar se os dados utilizados sfo confidveis € a implementacdo de um modelo de
compensacdo dinamica e assim realizar a checagem de confiabilidade dos dados. O uso
da técnica de compensacao dinamica no contexto de determinacéo de atitude de satélites
foi utilizado em Rios Neto, Lopes e Negreiros de Paiva (1982).

1.3 Contribuicbese Limitacoesda Tese

O objetivo da pesguisa € desenvolver um procedimento de determinagdo de
atitude de satélites em trés eixos por GPS associado com giroscopio, com a abrangéncia

suficiente para que todos 0s aspectos necessarios a sua operacao sejam considerados.

Com este objetivo, as principais contribuicdes do trabalho séo:

A incorporagdo do conceito de integridade a todo o procedimento;
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A integracdo de suas diferentes etapas e/ou modos de operacdo, os quais
sd0 ustalmente tratados isoladamente na literatura, principalmente no

Brasl;

A aplicacéo do conceito de compensacdo do modelo dindmico a parte do

algoritmo.

Do ponto de vista tecnol 6gico, este assunto é de importancia prética fundamental
em aplicacOes a bordo de satélites. A abordagem baseada na técnica da compensacéo do
modelo dindmico visa permitir a identificacdo de falhas de modo auténomo e pretende
ser uma contribuicdo original, até onde o autor tem conhecimento, para a determinagéo
autbnoma de atitude de satélites artificiais por GPS. Neste trabalho o modelo de
compensacdo dindmica foi utilizado com o objetivo de permitir a corregdo dos efeitos
da deriva dos giroscopios. Os resultados da pesquisa realizada por Barboza (2004)
serviram de motivagdo para o uso de modelo do ruido para os sinais do GPS diferente

do normalmente adotado na literatura, que € um modelo de ruido branco.

Para a viabilizagdo do objetivo mencionado acima e como meio de testes, foram
simulados dados do GPS, ssimulados dados do giroscopio e também foram adquiridos
dados reais de trés receptores GPS. Ap0s esta etapa os dados foram tratados para a
visualizagdo daidentificagéo final da determinacdo de atitude, acrescentando o conceito
de integridade.

A implementac&o de software considera 0s seguintes pontos:

Entrada de dados adquiridos em campo ou simulados;

Resolucéo de ambiguidade On The Fly;

Determinacdo de atitude de satélites em trés eixos utilizando a fase da portadora;

Aplicacdo do algoritmo proposto pelo trabalho para diagnose de falhas (item
3.5);
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Incorporacéo de conceitos de integridade com o objetivo de ser aplicado a bordo
de satélites de forma auténoma, baseado em dados de outros sensores ou

utilizando compensac&o dinamica.

Em todos os pontos acima foram consideradas as caracteristicas para a aplicacéo

em tempo real dos algoritmos, assim como os procedimentos para inicializacéo.

As caracteristicas dos giroscdpios considerados séo do tipo MEMS por serem de
classe mais compativel com a precisdo atingida por meio do GPS. Mais especificamente
sd0 utilizados os giros de anel de silicio, de estrutura vibratéria, baseados no efeito de
Coriolis. Por suas caracteristicas de baixo peso, volume, custo e poténcia, esses giros
s80 empregados como sensores primarios na propagacdo da atitude entre os instantes de
amostragem do sensor GPS. Outra justificativa para a utilizag&o deste tipo de sensor é a

altarobustez por ndo utilizar partes méveis.

Este trabaho trata o caso de satélites LEO, pois como visto anteriormente, para
cada tipo de orbita as caracteristicas do receptor e do algoritmo devem ser adaptadas.
Entretanto, para a implementacdo pratica foram utilizados receptores comuns para uso
em solo. Os receptores ndo foram modificados para serem utilizados especificamente no
espaco ja que o experimento viavel foi realizado em solo e também devido a restri¢oes

de tempo e recursos financeiros.

Também sdo considerados aspectos praticos de visibilidade da constelagdo GPS

em Orbita devido as limitagBes de posicionamerto das antenas em satélites.

1.4 Descricao da Tese

Este Primeiro Capitulo apresenta as justificativas do trabalho, a revisdo
bibliografica sobre o assunto abordando defini¢bes dos sensores utilizados, os erros na
determinacdo de atitude utilizando GPS e giroscopios, as contribuicdes e limitagdes da

Tese
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O Segundo Capitulo descreve os fundamentos tedricos da determinacdo de
atitude em trés eixos e uma descricdo do método para resolucéo da ambiglidade inteira

gue serd utilizado.

O Terceiro Capitulo apresenta os fundamentos tedricos da integracdo GPS/giros
€ 0 equacionamento necessario para a implementacdo do algoritmo e também descreve
o algoritmo proposto para deteccdo de falhas na determinacdo de atitude com toda a
descricdo do procedimento a ser realizado pelo algoritmo para as partes relativas ao

giroscopio e ao GPS.

Os resultados obtidos utilizando dados simulados e dados coletados em campo
sd0 apresentados no Quarto Capitulo. Neste capitulo s8o mostradas as consideracdes

necessarias para aimplementacdo em MATLAB e as condi¢cdes em que foram coletados

os dados préticos.

O Quinto Capitulo apresenta as conclusdes do trabalho e as propostas para

trabal hos futuros.

Na seqiéncia sdo apresentadas as referéncias bibliograficas utilizadas e no
Anexo sdo apresentados os fluxogramas dos agoritmos implementados em cédigo
MATLAB.
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CAPITULO 2

DETERMINACAO DE ATITUDE UTILIZANDO GPS

O GPS é um sistema de medicdo que prové, principamente, informagdes de
tempo e posicdo aos usuarios. Se trés ou mais antenas GPS devidamente montadas em
uma plataforma e as medigdes das diferencas dos sinais GPS sdo coletadas
simultaneamente, os vetores das linhas de base formadas entre antena 1 (central) para
antena 2 e antena 1 para antena 3 podem ser determinados. A orientacdo da plataforma
definida pelas trés antenas pode ser calculada a partir dos vetores das linhas de base.
Usualmente os vetores das linhas de base obtidas a partir de dados GPS se encontram ro
sistema WGS84 e sdo transformados para o sistema local de coordenadas com a origem
na antena central. Entretanto, para a determinacdo de atitude no espaco pode ser
conveniente escolher um outro sistema de referéncias mais adequado a missdo. Apenas
as posices do satélite usuario e dos satélites GPS, obtidas a partir das efemérides

contidas na mensagem de navegacdo, devem estar neste mesmo sistema de coordenadas.

A definicdo do problema da estimagdo da atitude utilizando GPS pode ser
estabel ecida da seguinte forma:

Dados n (n 8 2) vetores de linhas de base ndo colineares cujas
coordenadas ou direcOes sdo determinadas no sistema de coordenadas
local ou em um sistema de coordenadas das antenas, determinar a matriz
de rotagdo ou os parametros de orientacdo gue rotaciona os vetores das
linhas de base do sistema local para 0 sistema correspondente de
referéncia (Lu, 1994).

Este problema existe desde antes da existéncia do GPS em determinagéo de
atitude de satélites, onde os parametros de atitude da plataforma sdo fornecidos por um
conjunto de medi¢cOes de vetores realizados por sensores celestiais (Wertz, 1978). No

sistema GPS utilizando mdltiplas antenas, as medicOes de vetores (que sd0 0s vetores
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das linhas de base), que equivalem as medicbes das diferencas de fase da portadora ja

com as ambiguidades resolvidas, sdo disponibilizadas pelo GPS.

2.1 Determinacéo de Atitude por GPS

Conforme mencionado no capitulo anterior, a fase da portadora oferece uma
precisdo muito maior que a utilizagdo da relagdo Sinal/Ruido. A partir desta observacéo
afase da portadora € a mais utilizada como fonte de dados para determinacéo de atitude.
Normamente a freqliéncia utilizada para esta determinacdo € a portadora L 1, disponivel

em todos os receptores.

O principio fundamental da determinacdo de atitude com GPS utilizando
multiplas antenas pode ser visto na Figura 2.1, onde pode-se observar duas antena que
estdo no corpo de um dado satélite a ser determinada a sua atitude. Nesta figura pode ser
observado que as frentes de ondas s&o consideradas planares devido a disténcia entre os
satélites GPS e as antenas 1 e 2 ser muito maior que a disténcia entre antenas (L). Estas
frentes de ondas chegam a uma antena ligeiramente antes da outra. Medindo estas
diferencas de fases entre dois ou mais pares de antenas para dois ou mais satélites, um
receptor € capaz de determinar sua atitude em trés eixos (Parkinson e Spilker, 1996).

Satélites
GPS

— |
Antena 1 Antena 2

FIGURA 2.1 — Principio fundamental de determinac&o de atitude por GPS.
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2.1.1 Equag0es de Observagdo

Pelo fato de receptores capazes de processar dados simulténeos de multiplas
antenas serem mais complexos que os de Unica antena, a possibilidade de um sistema de
determinacéo de atitude baseado em multiplos receptores tem sido considerada como
primeira abordagem para uma aplicagdo nacional. O inconveniente neste caso € que as
variacOes devido a instabilidade dos rel0gios dos receptores causam erros adicionais nas

diferencas simples de fase, que precisam ser eliminadas pela diferenca dupla de fase.

Para se chegar a diferenca dupla de fase, que é a medida efetivamente utilizada
para a determinacdo de atitude, é necessario definir as equacdes da fase da portadora e

de diferenca simples de fase (Misra, 2001).

2.1.1.1 Fase da Portadora

A equacdo de observacdo da fase da portadora (f (t)), pode ser definida como

sendo:

fP@)=f;(t)-f°(t-t)+N/ (2.)

onde f.(t) éafasedo sinal gerado pelo receptor i;
f P(t-t) éafasedaportadora gerada pelo satélite GPS p;
t € o0 tempo de propagacéo do sindl;
N é aambiglidade inteira.

Os erros presentes no equacionamento acima estéo relacionados com erros de
medicdo, erros de reldgios e o erro na fase inicia (ambiglidade), e sdo destacados no

equacionamento a seguir:

£P =2l +T ]+, - o)+ Nre, e2
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onde | é o comprimento de onda;

r é adistancia entre o receptor e o satélite GPS;

I, eT, s30 os atrasos ionosféricos e troposféricos de propagacao;

¢ é avelocidade de propagacdo da luz no vacuo;
dt, e dt*® sdo os erros de rel6gio do receptor e do satélite GPS;
N € aambiguidade inteira;

e, éoruido aeatorio.

2.1.1.2 Diferenca Simplesde Fase

A diferenca simples de fase é realizada subtraindo a fase dos receptores usuério

(u) ereferéncia (r), resultando 0 seguinte equacionamento:
k _gk k
fo,=f,-f, (2.3)

Onde k representa o k-ésimo satélite visivel. Desenvolvendo o eguacionamento
completo pode-se observar que o erro de relogio do satélite GPS é cancelado,

resultando:

1 C
fll(r :|_[rukr + Ilij(r +TUI;] +|_dtur + NLII(I’ +efk,ur (2.4)

Onde as definicbes dos termos utilizados na equagdo acima S0 as mesmas

definigOes utilizadas da Equagéo 2.2.

Misra (2001) menciona gque os termos relacionados com erros ionosféricos e
troposféricos podem ser desconsiderados quando sdo utilizados tamanhos de linhas de



base relativamente pequenas, embora para 0 caso de determinagéo de atitude no solo os
atrasos atmosféricos possam @usar pequenos desvios na trgjetéria dos sinais GPS
(Leick, 1995). Isto acontece porque comparativamente aos outros erros (ruido do

receptor e multicaminho tipicos), eles podem ser considerados pequenos.

2.1.1.3 Diferenca Dupla de Fase

A diferenca dupla de fase é realizada subtraindo a diferenca simples de fase para

dois satélites, resultando o seguinte equacionamento:

k| _g k | _ /e k k | |
1:ur _fur_fur_(fu-fr)'(fu'fr) (2.5)
onde | representa qualquer satélite diferente de k.

Esta Ultima equacéo pode ser reescrita na forma:
kl —p -1,k k|l kil
f ur | r-ur + Nur + ef ur (2.6)

Onde | é o comprimento de onda;
r é a pseudodistancia;
N a ambiglidade inteira;

e éoruido aeatorio.

Nesta Ultima equacéo os erros referentes a imprecisdes do rel0gio dos receptores
jd estdo eliminados. Os efeitos ionosféricos e os efeitos troposféricos sdo praticamente
eliminados, exceto o efeito causado pela alteragéo na direcdo de propagacéo dos sinais
conforme acima mencionado. Restam ent&o, principalmente os efeitos relacionados ao

multicaminho e ruidos aleatorios.
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2.1.2 Processamento da Solucédo de Atitude

Parkinson e Spilker (1996) menciona que o processo de determinacdo de atitude
consiste em converter as medidas de diferencas de fases em solucéo de atitude. Para
simplicidade vamos supor neste item que a ambiguidade inteira ja tenha sido resolvida
por algum método a ser discutido posteriormente. Como se esta considerando a
ambiguidade resolvida, o processo de determinacdo de atitude consiste na corversao das
diferencas duplas de fases em medidas de distancia e posteriormente em solugéo de
atitude.

A solucdo de atitude 6tima é dada pela minimizagdo da seguinte funcéo custo
(Parkinson e Spilker, 1996):

m n
- A Kl T A \2
‘](A) =aa (f ur h Asj) 2.7)
i=1 j=1
onde f ¥ éadiferencaduplade fase

S é 0 vetor unitario da linha de visada de cada satélite GPS;
b é o vetor unitéario das linhas de base;
A é amatriz de incognitas a ser utilizada na minimizacao.

m e n s8o o nimero de linhas de base e o nimero de satélites,

respectivamente.

Esta funcdo custo é conhecida na literatura como O equacionamento que
determina a atitude a partir de observacBes vetoriais. Existem na literatura varios
algoritmos que tratam deste problema como pode ser visto em Parkinson e Spilker

(1996) ou em vérias outras referéncias, como Lu (1994) e Adams (1999).

Neste trabalho a determinacéo de atitude adotada é a estabelecida em Lopes e
Kuga (2002). Lopes e Kuga (2002) mencionam que a solugdo proposta é baseada em

meétodos classicos do tipo minimos quadrados com a adaptacdo da funcdo custo para o
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caso da diferenca dupla de fase, analogamente a0 que foi proposto por Cohen e
Parkinson (1992) e também por Crassidis e Markley (1997) para o caso da diferenca
simples de fase. Esta adaptacdo se faz necessaria para levar em considerac@o o fato do

acoplamento entre as medidas devido a antena e satélite mestres.

Apds a adaptacdo, resulta a seguinte funcdo custo para a determinagdo de atitude

em trés eixos na forma acoplada:

N . R . ‘( ...
JA(A):trkY-lB(V\SDQgnggY- 1 emspgl Ln§ (2.8)
8 [ H 8 [ H 2
f b
onde: Y é amatriz de diferencas duplas de fase;

S é a matriz de vetores unitario das linhas de visada de cada satdlite
GPS;

B é amatriz de vetores unitarios das linhas de base;
A é amatriz de incognitas a ser utilizada na minimizacéo;
| €0 comprimento de onda;

D.,, L, eL, s matrizes auxiliares e sdo definidas em Lopes e Kuga

(2002), m € o niumero de linhas de base e n 0 niUmero de satélites.

2.1.3 Resolugdo da Ambiguidade Inteira

A utilizacdo da fase da portadora do sina GPS para a solucéo da atitude resulta
em uma boa precisdo da estimacdo da atitude, mas como & medi¢gdes da fase da
portadora sdo ambiguas, deve-se resolver esta ambiglidade. Ratificando, Lu (1994)
afirma que a resolucdo da ambiguidade inteira € um passo importante na determinacéo

de atitude utilizando GPS ou no posicionamento de alta precisao.

Segundo Lopes e Kuga (2002), os métodos para resolugdo da ambiguidade

inteira se dividem em dois tipos. instantaneos e dinamicos. Ainda segundo Lopes e
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Kuga (2002) os métodos instantaneos sdo derivados do método de Hatch (1990) e sdo
mais simples e robustos, tolerantes a perdas momentaneas do sina e ndo requerem
informacdo inicial de atitude. JA& os métodos dindmicos sdo derivados de Cohen e
Parkinson (1992) e sdo agoritmos mais sofisticados, precisos e confiaveis por
acumularem dados por um longo periodo. Porém os métodos dindmicos sdo vulneraveis

aperdado sinal e em geral necessitam de informacao inicia de atitude.

A solugdo de ambiglidade inteira utilizada neste trabalho serd baseada na
solucdo dada para este problema em Lopes e Kuga (2002), onde foram desenvolvidos
algoritmos para a solucéo de atitude em trés eixos e para a resolucéo da ambiguidade
inteira. Os parégrafos seguintes trazem um resumo explicativo sobre o método a ser
utilizado.

A resolucéo da ambigulidade inteira proposta por Lopes e Kuga (2002), inicia-se
com um subconjunto intencionalmente reduzido de quatro satélites GPS dentre os que
estiverem sendo rastreados, visando com isso reduzir o universo de busca. O quarteto é
selecionado dentre todas as possiveis combinagdes pelo critério de minimo traco da

matriz de covariancia do erro na estimativa das linhas de base.

Assim o potencia do algoritmo para discriminar entre solucdes candidatas falsas
e corretas € maximizado. Em seguida, o conjunto de valores possiveis para as
ambiglidades inteiras dos quatro satélites selecionados, denominados satélites
primérios, é varrido sistematicamente e para cada conjunto de solugbes candidatas a
linha de base é calculada e sdo aplicados testes com base nas propriedades estatisticas
previstas para os erros na verdadeira solugéo. As candidatas aprovadas nestes primeiros
testes sdo confrontadas com os residuos relativos aos demais satélites da constelagdo
(denominados satélites secundérios). Finalmente, todas as combinacdes distintas de
candidatas aprovadas nos estes de cada linha de base sdo varridas sistematicamente
para determinar a atitude em trés eixos (no caso de existirem duas ou trés linhas de
base). O conjunto que resultar no menor vaor da fungéo custo € escolhido. Caso o valor
da funcdo custo sgja inferior a um limiar, a solucéo escolhida é confirmada e, em caso

contrério, serareeitada.
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Se ndo houver solucbes candidatas (nUmero de satélites rastreados menor que
quatro), ou se dentre as candidatas nenhuma for selecionada, ou ainda se a escolhida
dentre as selecionadas for rejeitada, o algoritmo informa que ndo encontrou a solugdo e

aguarda novos dados.
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CAPITULO 3

INTEGRACAO DOS SENSORESE

DIAGNOSE DE FALHAS

Quando integrado com giros, 0 GPS proporciona meios de calibragdo da deriva
residual e com isso possibilita a propagacéo precisa da atitude com uma taxa de
amostragem mais elevada do que a fornecida pelo receptor GPS sozinho. Além disso, a
atitude propagada pelos giros fornece importante subsidio na deteccdo de eventuais
falhas no GPS. Por isso, tal esquema € vantajoso para aplicacfes em tempo real, e em
particular no controle da atitude em malha fechada.

A integracdo do receptor GPS com giros pode ser realizada com estruturas de
diferentes graus de acoplamento (Gautier, 2003), conforme descrito a seguir. A estrutura
de minimo acoplamento é a de reaimentacdo indireta, onde um filtro linearizado de
Kaman é aimentado pelo residuo da atitude locamente estimada pelo GPS em relacdo
a propagada pelos giros, e produz como saida, corregdes para a atitude e para as derivas
dos giros. Embora simples esta estrutura possui a grave desvantagem de que os residuos
acumulam erros de propagacdo devido a deriva dos giros. Assim, os erros de
linearizac8o apresentam crescimento secular, o que termina por inviabilizar a filtragem.
Este obstaculo é superado na estrutura de realimentagéo direta, onde um filtro estendido
de Kaman processa o residuo da atitude localmente estimada pelo GPS em relacdo a
atitude propagada pelos giros, como no caso anterior, mas com a diferenca de que as
corregdes estimadas pelo filtro sdo incorporadas durante a propagacdo. Deste modo a
linearizagdo é sempre feita em torno da melhor predicdo disponivel da atitude. Este é

basicamente 0 esgquema que sera utilizado e € ilustrado na Figura 3.1 a seguir.
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Taxade Atitude propagada e

rotacéo Propagagéo derivas estimadas
Giroscopio ™ daAtitude

T

Atitude e derivas

estimadas
Filtro
Fasesda Determinagéo Estendido
Receptor Po”adora’ Estéticada é de Kaman |
GPS Efemérides Atitude

FIGURA 3.1 — Algoritmo de fusdo de observagGes de giro e de GPS por filtragem
estendida de Kaman: estrutura frouxamente acoplada com

realimentacdo direta.

As estruturas de realimentacdo indireta e direta séo ditas de acoplamento frouxo,
pois 0 sensor auxiliar neste caso ndo recebe qualquer realimentacdo do processo.
Quando esta realimentacdo existe a estrutura é dita de acoplamento apertado ou de
acoplamento profundo, dependendo do tipo de realimentacdo a ser redizada, no
software do receptor ou na propria maha de sintonizagdo dos sinais dos satélites, no
caso do GPS. Este tipo de solucéo, embora possa ser vantgjosa do ponto de vista de
desenpenho, pressupde desenvolvimentos especificos de receptores GPS, enquanto que
as estruturas frouxamente acopladas permitem o uso de equipamentos off the shelf,

dando maior modularidade e versatilidade ao projeto.

3.1 Propagacéo de Atitude

Lefferts, Markley e Shuster (1982), definem um agoritmo de estimacdo de
atitude adequado a satélites equipados com giroscopios de trés eixos e com sensores de
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atitude. Neste trabalho o0 GPS sera considerado como o sensor de atitude a ser utilizado
para calibracéo do giroscépio.

A representagdo da atitude por quatérnion serd utilizada devido a varios fatores,
dentre eles pode-se destacar:

a) As equagdes de predicdo sdo tratadas linearmente;

b) A representacéo € livre de singularidades (evitando a condicéo de travamento
que pode ocorrer com angulos de Euler);

c) A matriz de atitude é algébrica quando se utiliza os componentes do

quatérnion (eliminando a necessidade de fungdes transcendentais).

3.1.1 Cinemética da Atitude
Este item basaia-se em Lefferts, Markley e Shuster (1982).

Definindo a representacéo do quatérnion a ser utilizada:

q= el (3.)
= é ’ 1
&,
onde
g=hsen(q/2) q,=cos(Q/2) (3.2
O vetor unitario N é o eixo de rotacéo e q o angulo de rotacéo.
A matriz de atitude pode ser obtida a partir do quatérnion da seguinte forma:
A@) = (a.|” - | ) o + 200" +20,[q] (33
onde
€ 0 9; - %@
d=5a 0 q! (34)
é d, -0, 0 é
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Esta notacdo se refere a uma matriz anti-simétrica 3x3 gerada a partir de trés vetores.

Onde A é matriz que transforma a representacao do vetor no referencial de coordenadas

de referéncia (normalmente geocéntrico) para a representacdo do vetor no sistema de

coordenadas do corpo.

Em contraste com a convencado usual para a composicao do quatérnion definida

por Hamilton, Lefferts, Markley e Shuster (1982), convencionou que o produto do

guatérnion € escrito na mesma ordem da matriz de rotagdo, portanto:

ATIA®@) = A(TAT)

A composicdo do quatérnion € bilinear, gerando:

gAg=[ada
com
gqat a¢ -af¢ af
qd-¢ & o af q?tj
gqgt - af qatg
&af -a¢ -af afg
ou também:;
q«A g ={agja¢
com

éq4 -0 O o, u
e

{a} _é 0s dQ -4 Q u
&g, @ 9 QU
e u
e -0 -0 q,qQ

(3.5)

(3.6)

3.7)

(38)

(3.9)

A taxa de atualizacdo da matriz de atitude com o tempo define o vetor de

velocidade angular W, que é dado por:
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At) = [w(t)] At) (3.10)

A taxa correspondente para o quatérnion é dada por:

g(t) = Y, ww()a() (3.12)

€0 w, -w, wa
é a
A W. 0 w, W,
Ww) =€ Lo (3.12)
ew, - W 0 W, U
é a
gw -w, -w; 0
Definindo o quatérnion velocidade angular composto por quatro componentes:
avu
W=a( (3.13)
Ely
com isto,
q(t) = YwmAqe) (3.14)
Se adirecdo de W é constante durante o intervalo de interesse ou se 0 vetor de rotagdo
definido por:
t+Dt
Dg = O w(t¢dt¢ (3.15)

€ pequeno, entdo a solucdo da Equacdo 3.11 é dada por:
q(t +Dt) = M (Da)a(t) (3.16)

onde
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sen([Dal/2)

W(Dg) (3.17)
B

M(Dq) = COS(|Dq|/2)I4x4 +

Caso contrério o intervalo de integracdo pode ser subdividido em subinterval os

suficientemente pequenos de modo que a equacdo 3.16 seja valida para cada um deles.
3.1.2 Modelagem dos Sensor es:

3.1.21GIRO

Conforme definido em Lefferts, Markley e Shuster (1982), a velocidade angular
do satélite é dada por:

w=u-b,- ¢,C,,) (3.18)
onde u representa o vetor de saidas do giro;

b,, aderivado giro que sera definidaa seguir;

€ (Cow) € o ruido daderivado giro.

A caracterizagdo do ruido da deriva € dada por:
Ele, (1] =0 (3.19)

Ele, (t)el (t9]=C,., 0)d(t - t9 (3.20)

Os modelos para a deriva do giro, cefinidos em Lefferts, Markley e Shuster
(1982), podem ser representados de duas formas, correlacionado e ndo correlacionado.
Aqui sera adotada a modelagem correlacionada que também esta definida em Lopes,
Silva e Prado (2002) que € mais completa e melhor descreve o correlacionamento dos

dados.

Lopes, Silva e Prado (2002) definem o correlacionamento da deriva do giro

como sendo:
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b, =- f—W+va (a.) (3.21)

w

gue destaca o termo do ruido exponencia mente correlacionado e com

Elw, ()] =0 (322)

Elw, (O, (t9] =, ) (t- 19 (3.23)

Sendo considerados descorrel acionados 0s processos:
Ele, (O] (t9]=0 (3.24)

undo Lopes, Silva e Prado (2002) os parametros % e 'w representam a
Seg p P ep

b

intensidade do ruido colorido ™~ e sua respectiva constante de tempo, que devem ser

gjustados empiricamente.

3.1.2.2 GPS

O sistema de referéncias do satélite considerado neste trabalho ja se encortra no
mesmo sistema de referéncias do sistema GPS. Com isto o tratamento das informagdes
do receptor GPS resulta em dados de atitude j& no sistema do corpo do satélite, néo

necessitando nenhuma transformagéo adicional.

Lopes, Silva e Prado (2002) definem o modelo de observacdes e o modelo do
ruido estimados utilizando apenas os dados GPS, dados pelas equacfes 3.25 e 3.26,

respectivamente:

Z=q+by +&(Cyq) (3.25)

- b
b, =- =+ w,(q,) (326)

q
q

67



Ainda segundo Lopes, Silva e Prado (2002) os parametros % e ta representam

b,

aintensidade do ruido colorido ™9 e sua respectiva constante de tempo, que devem ser

gjustados empiricamente.
Modificando o equacionamento para a forma de quatérnion:
Z=qAdgAe (3.27)

gue utiliza as seguintes definicoes:

dg =1+b, (3:28)

e=1+¢, (3.29)
onde,

Elw, )] =0 (3.30)

Elw, ()w] (t9] = ¢, t)d ¢ - t9 (3.31)

Ele, (t)] =0 (3.32)

Ele, (e, (171 = RO (t- t9 (333)

Sendo considerados descorrel acionados 0s processos:

Ele, ()w] ()] =0 (3.34)

3.2 Equacdes de Estado
Este item basaia-se em Lefferts, Markley e Shuster (1982).

O estado da atitude do satélite é dado pelo quatérnion de atitude, pela deriva do
giro e pelo erro na atitude calculada apenas com base nos dados do receptor GPS.

Entao:
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&q(t)
x(t) = &b, () (3.35)
&b, (D

gue possui dimensdo 10(dez). Das equacgbes 3.11, 3.18, 3.21 e 3.26, o quatérnion, 0O
vetor de derivas do giro e o vetor de erros na solucdo fornecida somente pelo GPS

devem satisfazer as seguintes equacdes diferenciais:

q(t) = % Wu- b, - &,(C,.))aw) (3:36)
. b
b, =- rw, (a,) (3.37)
. b
b, =- —-+w(q,) (3:38)

q

Observe que os argumentos da funcdo matricidl W sfo lineares e homogéneos.

Definindo a fungéo X(® com dimensdes 4x3 como sendo:

Wb, )T =X(@)b, (3.39)
pode-se reescrever a Equacao 3.36 com a seguinte forma:

q(t) = ¥,Wu() - b, ©)awm - ¥ x@wye,(C..) (3.40)

Com isto as equagdes 3.37, 3.38 e 3.40 estdo no formato do equacionamento em

variaveis de estado.
A matriz X(@) possui a seguinte forma explicita:

éq, -G 0Q,u

e
—~_ a4 q -Gy
X(Q)=? 3 4 qll:|
&aq Qq q, U
e u
e q -0 -d30

(3.41)
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as propriedades da matriz X(@) podem ser verificadas em Lefferts, Markley e Shuster
(1982).

3.2.1 Predicdo

Considerando o vetor de estados predito como tradicionalmente definido e

adicionando os valores esperados das equagtes 3.37, 3.38 e 3.40, resulta:

q(t) = Y, W)g (342)
b, =- 2 (3.43
g = b (3.44)
q t q
onde
W=u- b, (3.45)

gue corresponde a velocidade angular estimada (W ) e u corresponde a medicdo do giro.

Do equacionamento anterior pode ser extraida a solucéo para a predicéo do vetor
de estados, mas como pode-se considerar que as variagcdes angulares sd0 pequenas, sera

utilizada a Equacdo 3.17 que fornece uma solugdo mais amigavel para a implementacéo.
3.3 Modelo de Representacéo da Covariancia
3.3.1 Predicao

O vetor de estados da Equacéo 3.35 deve satisfazer a seguinte equacdo diferencial:

% Dx(t) = F (t)Dx(t) + G(t)w(t) (3.46)

onde
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é . ~ U
W) - JoX@ Oy
F(t) = g O34 - }t/w l 3 O H (3.47)
é a
é 03x4 03><3 A o I3x3é
& JoX@ 0w Oyl
G(t) = é Osys 3 O3x3l;| (3.48)
g 03x3 03x3 |3x33
68, 0
a
Wt) = W, (3.49)
e, g
e portanto a matriz de covariancia resulta em:
i&ww 03x3 03>(3 l;j
é u
Q= é03x3 Qv 03x3 U (350)

g)S x3 03x3 Oq g

As matrizes F(t) e G(t) sdo desenvolvidas diretamente a partir das equagdes 3.37,
3.38 € 3.40.

Com isto a matriz de transicdo possui a forma geral:

(E-Q(t L) Y (tt) Oy U
g - (t- o) u
F (t’ tO) = g 03x4 € f l 3x3 03x3 u (351)
€ () U
8 03x4 03x3 € fa I 3x3H

Onde, para peguenos interval os de tempo, Q(t.to) pode ser aproximado por M (Dg) que

Y (t.t)

€ dado pelaEquagdo 3.17 e € dado pela equagdo abaixo:

Y (tt) = W L)Y () - JoX(E() (352)
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obedecendo a seguinte restrigao:
Y (t,,t,) =0,,5 (3.53)

A Equacgéo 3.52 pode ser integrada diretamente, resultando:
\t ~
Y (tt) = ¥ QR tOX(G(t9)dte (3.54)

gue pode ser aproximada para a seguinte forma:

Dt
Yio=- WX, + kak_l)7 (3.55)

onde M, édado pela Equacdo 3.17.

3.4 Representacdo Reduzida da Matriz de Covariancia

Conforme mostrado em Lefferts, Markley e Shuster (1982), a matriz de
covariancia conforme representada acima € singular, o que leva a dificuldade de
tratamento numérico. Devido a este fato, Lefferts, Markley e Shuster (1982), propdem
trés formas para resolver este problema. Aqui sera mostrada a solugdo de menor

complexidade para simplificagéo do algoritmo a ser implementado.

3.4.1 Predicéo

A representacdo 9x9 da matriz de covariancia é induzida pela forma da matriz de

transicdo conforme descrito abaixo.

Como pode ser visto em Lefferts, Markley e Shuster (1982), pode ser

demonstrado que:

Q(t,t9X(T(t9) = X@M))L (t.t9 (3.56)

onde
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L (t,t9 = A@) A" (A(t9) (3.57)

L (t,t0) é a matriz de rotacdo que transforma a atitude estimada no instante t(

para o ingtante t. Substituindo a Equacdo 3.56 na Equacdo 3.54 resulta em:

Y (t,t,) = X(@D) K (t, t,) (3.58)
Sendo que K (t,t,) € dado pelaseguinte equagdo:

K(t,t,) = - %éL(t,td}dtd: (3.59)
Como demonstrado em Lefferts, Markley e Shuster (1982), Q(t,t,) € dado por:

Q(t, to) = X@)L (., t)X [@(te)) +TMT" (to) (3.60)

Substituindo estas expressdes na expressdo para a matriz de transicdo, resulta no

seguinte equacionamento:

&(t)T(t,) Oy Oyl

o ~ ~ e u
F (t,t,) = S@()F (t,t,)S"(A(t,)) + e O Oss  Osa( (3.61)
8 03x3 03x3 03x3H
onde
g><(a(t» Ou Oua!
S@AM) =a Oy las  Osyaq (3.62)
8 Osys O3 s H

é—(tto) K(t,t,) Oy U

_ (i,‘ - (- ) u

F (t’ tO) = g 03x3 € f l 3x3 03x3 u (363)
€ () U
8 03x3 03x3 € fa I 3x3H

Assim pode-se definir a matriz de covariancias, que possui dimensdes 9x9, como sendo:
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P(t) = ST @®)PMHS@EL) (3.64)

gue satisfaz a equacdo de Ricatti na seguinte forma:
P(t) = F (t,t,)P(t,)F " (t.,t,) + 5E(t,tcpé’(tch(tcpéT tOF T (t,t9dt¢  (3.65)

onde

7

_ g_ % I 3x3 O3x3 O3x33
G(t) = s’ @)G() = é 03,5 | 343 03x3l:1 (3.66)
g 03x3 03x3 I 3x3 0

A reconstrucdo da matriz original pode ser realizada utilizando a seguinte equacéo:
P(t) = S(@(1) P()S™ (1)) (3.67)

3.4.2 Filtragem

Definindo o estado reduzido Xx(t) associado ao equacionamento do item 3.4.1

como sendo:
&a(t)y
x() = gb,, ) (3.68)
&b, (VE

e definindo o equacionamento das medidas como sendo dado por:

DOyes =00 +b, +¢, (3.69)

onde
DOvies = Uops A qGIRO-l (3.70)

e gé definido na Equacdo 3.4. Assim pode-se definir a matriz de sensibilidade como

sendo dada por:
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Hy :[|3x3 Oays |3x3] (3.71)

O filtro de Kalman pode ser mecanizado utilizando P(t). Definindo a matriz

H, eamatriz K, :

Ky

ROHIHR(H{ +RI* (372)
Também pode ser mostrado que:
R() = (oo - KHIR() (373

Apesar de esta ndo ser a forma mais estavel para a redizagdo do filtro de
Kaman (Equacdo 3.73), decidiu-se manté-la para ndo se aterar a formulacéo original
de Lefferts, Markley e Shuster (1982). Continuando o desenvolvimento,

R () =% () +K{Dg - HR ()} (3.74)
onde

g O3><1 g
Xk (' ) = é):(k-1(+) (4: 6)0 (3.75)
88k—1(+) (7 : Q)H

3.4.3 Atualizacdo do Quatérnion

Como pode ser visto na Figura 3.4 amatriz de atitude é determinada a partir dos
dados do receptor GPS e posteriormente comparada com a atitude propagada a partir de

dados do giro, gerando os dados de entrada para o Filtro de Kaman.

O eguacionamento necessario para se atualizar as medidas de atitude apos a
estimativa do erro do quatérnion ( DG ) € dado por:

9.(+) =DgA G, (-) (3.76)
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onde

N
@)
N ’

(3.77)

=
I
DD
|
o C

3.5 Diagnose de Falhas

A questdo da robustez, essencial em aplicacdes autbnomas no espaco, € tratada
para 0 GPS por um banco de processadores e para 0 giroscopio € tratada por meio de
um banco de propagadores que permite detectar e isolar falhas simples com base em
uma estatistica dos residuos do giroscépio e pelo valor da funcdo custo para o GPS. O
algoritmo € uma adaptacdo do esquema proposto por McMillan, Bird e Arden (1993) e
visa fornecer a atitude de modo auténomo, continuo e robusto o suficiente para
viabilizar sua aplicacdo em tempo real a bordo de micro-satélites com precisdo melhor

do que aguela fornecida apenas com o GPS.

A questdo da deteccdo de falhas segue a nomenclatura adotada em Nyberg
(1999), transcrita na Tabela 3.1.

TABELA 3.1 - Terminologia adotada.

Falha (fault): Desvio n&o permitido de pelo menos uma propriedade
caracteristica do sistema, ou uma variavel do sistema de seu
comportamento aceitével, usual ou padréo;

Defeto (failure): Interrupcdo permanente da capacid ade do sistema de realizar uma
funcao requerida;

Deteccéo de falha: | Determinagdo da ocorréncia de umafahae do instante da
deteccao;

Isolamento de Determinacdo do tipo e localizacdo e instante de ocorréncia de

falha uma falha;

Identificacdo de Quantificacéo da falha e determinacéo de sua variagdo temporal;
falha:

Diagnose de falha: | Determinac&o do tipo, tamanho, localizacgo e instante de
ocorréncia da falha.

3.5.1 Diagnose de Falhas na Deter minag&o de Atitude Utilizando GPS/GIROS.

Conforme mostrado em Louro e Lopes (2004), a ocorréncia de falhas tem como

consequiéncia a degradacdo do nivel de incerteza na atitude estimada. O grau da
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degradacdo depende da falha e do sucesso do algoritmo de deteccéo de falhas,
determinado pela porcentagem de alarmes falsos e pela porcentagem de falhas néo
detectadas. Em caso de falha temporéria detectada no sinal do giro, o nivel de incerteza
sobe, mas apenas até o limite fixado pela solucdo obtida pelo GPS sozinho. Ja as
ocorréncias de fahas detectadas no sinal do receptor GPS podem provocar uma
degradacdo parcial ou mesmo completa no nivel de incerteza, dependendo da duracéo e

do alcance da interrupcao.

Em ambos os casos o valor da atitude permanece conhecida, sgja pelo GPS sgja
pela propagacdo feita com base nos giros, permitindo assim a completa diagnose da
falha

Os parémetros de controle para as duas fases acima mencionadas devem ser
gjustados empiricamente e deles depende a eficiéncia do algoritmo. Valores elevados
tendem a aumentar a porcentagem de falhas ndo detectadas bem como o vaor da
minima intensidade de falha detectavel, enquanto que valores pequenos fazem com que

essas falhas sgiam mais perceptiveis, mas acentuam a taxa de alarmes falsos.
3.5.1.1 Descrigao da Diagnose de Falhas do GPS.

Em missdes com apontamento terrestre e orbitas de baixa atitude, o nimero de
satélites da constelacdo GPS visiveis € mostrado na Figura 3.2, extraida de Adams
(1999), onde pode-se observar que 0 numero de satélites visivels cresce com a atitude
até chegar a um maximo de 18 satélites em 3000km, decaindo apos esta altitude devido
a reducdo dos niveis de sinais disponiveis fora do cone de 15 graus do |6bulo principal
das antenas dos satélites GPS. Diferente do que foi apresentado por Adams (1999)
guando considera a existéncia de restri¢fes fisicas devido a arquitetura mecanica do
satélite e um angulo de mascara de 10° o nimero de satélites efetivamente sintonizaveis
flutua na maior parte do tempo entre 6 e 8. Neste cendrio, existe redundancia interna
suficiente para a deteccéo de falhas no GPS ainda na fase de determinacéo estatica, por
um conjunto paralelo de processadores onde em cada um, os dados de um dos satélites é

omitido. A Figura 3.4 b) ilustra este esquema, onde os J,, sdo os resultados das funcoes

custo e ¢, sdo as atitudes estimadas, de cada um dos processamentos. Estes sdo os
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valores utilizados pela caixa de diagnose de falhas do GPS para decidir pelo melhor
valor a ser utilizado na parte do algoritno relativo ao giroscopio (Figura 3.4 a). O

procedimento para decisdo esta descrito a seguir.

20
18

16 /E
12

10 /

NUmero de satélites visiveis

O N M O ®

1 10 100 1000 10000
Altitude(Km)

FIGURA 3.2 — NUmero de satélites visiveis x altitude.
FONTE: Adaptado de Adams (1999).

Os valores recebidos dos processamentos paralelos sdo recebidos e comparados

Jp<J,'p

da seguinte forma: se “ P , onde o € um parédmetro de controle, o algoritmo de

diagnose de falhas do GPS considera que ndo hafalhasefaz 4 =4 . Caso contrério, se

"pil
Jp>Jdo " p q’ mas Jo<J , entdo considera-se que o satélite q apresenta falha, e faz

s 9 Y% paraos demais casos, é desconsiderado todo o |ote de medidas e prossegue-
se com a propagacdo até o proximo instante de amostragem. Neste caso a atitude sera
propagada somente com base nos giroscopios. Este Ultimo caso serd simulado adiante,

com uma perda temporéria do sina do receptor GPS.

O resultado da diagnose de falhas € entdo enviado para a parte @) do algoritmo
(Figura 3.4 @), onde é realizada a diferenca entre o quatérnion propagado com base nas
informactes do giroscopio e o quatérnion estimado com base nas informacfes providas

pelo receptor GPS.
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3.5.1.2 Descrigao da Diagnose de Falhas do GIRO

Numa segunda etapa, um banco de propagadores associados a um filtro de
Kaman permite a deteccdo de fahas dos giros, segundo um esguema onde cada
propagador opera com um regime de atraso crescente entre propagacoes. Na Figura 3.4
a) o0 giro serd simulado pelo equacionamento do item 3.1.2.1, utilizando caracteristicas
de giroscépios com tecnologia MEMS. A Figura 3.3 mostra de forma mais reduzida o
equacionamento utilizado para realizar todo o agoritmo relacionado com a diagnose de

falhas do giroscopio.

Como pode ser observado nas Figuras 3.3 e 3.4 a) apds a estimativa do estado

pelo filtro de Kaman, a deriva do giro (bW) € subtraida do sinal simulado do giro,
entrando no propagador somente o sinal com a deriva compensada. O propagador é
realizado utilizando o equacionamento de 3.15 a 3.17, retornando o estado propagado

para o instante seguinte.

No diagrama da Figura 3.4 o dado de atitude propagado com base nas
informacdes providas pelo giro € a referéncia para a realizacdo da diferenca em relacdo
ao quatérnion determinado somente utilizando as nformagtes providas pelo receptor
GPS (Figura 3.4 b). A parte b) do agoritmo (Figura 3.4), que produz a atitude
determinada somente a partir de informacdes do receptor GPS, representada pela matriz
de atitude, deve ser convertida para a representacéo de quatérnion e posterior aplicacéo

no algoritmo do item a) da Figura 3.4.

O equacionamento do filtro de Kalman é apresentado pelas equacdes de 3.71 a
3.74 que utilizam o estado reduzido para maior simplicidade e devido aos motivos
apresentado no item 3.4. Na representacéo reduzida a parte vetorial da diferenca do
guatérnion do giroscépio e do GPS é utilizada como entrada para o filtro de Kalman. A
estimativa das pequenas rotagcbes gerada pelo filtro deve ser transformada de
representacdo reduzida para a representagcdo completa do quatérnion. Apos esta

transformacdo as pequenas rotacdes estimadas do quatérnion serdo utilizadas para
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redlizar as devidas correcdes no quatérnion que entdo sera propagado pelo banco de

propagadores. Este equacionamento esta mostrado na Figura 3.3.

A diagnose de falhas nos giros é realizada observando os residuos. Se a partir de
um dado momento o(s) residuo(s) da diferenca entre o valor estimado pelo GPS e os
valores propagados estiverem acima da variancia propagada correspondente, este fato
informara ao usuério dos dados do giroscopio, que ele possivelmente esta corrompido
ou esta modificando suas caracteristicas. O usuario deve tomar as precaucdes
necessarias, podendo até descartar os dados correspondentes e reinicializar 0 processo
de estimacéo de atitude por GPS, a filtragem e a propagacdo. Este processo pode ser

visualizado nos exemplos de simulagdo mostrados no capitulo seguinte.

Como foi visto na introducdo, os sensores MEMS sdo muito sensivels a
mudancas nas condic¢fes ambientais de temperatura, pressao, elétrica, campo magnético
entre outras, segundo Abdel-Hamid (2005), levando a variacOes répidas, altas e até
randémicas da saida e conseqlientemente a dificuldades de modelagem. Devido a estas
variagdes 0 algoritmo aqui proposto pode contribuir para a utilizacdo destes sensores de

forma confiével.

Giro
Wi-1
Diferenca
entre: GPS e 0 _ Atualizacdo do Propagacéo
Quaternion Filtro quaternion do estado
propagado A, =[le Ous 1] g Dg=¢) w9t
DOvies = Tops A Tairo. - kTl Tas 3X3T Dﬁ — QDEU -0
K, =RCOH[HE AL +R] g1 N  ae+Dy=MOago
R(#) = (g0 - Kka)Pk£ ) Geps =D AGy,y (Dq/2)
X (#) =% (-)+KfDg, - H(X, (-)} oS M (Dq) = cos(|Dq|/ 2)1 4 + WDy
-~ . Dak-1,k
Pc(+) Diagnose de falha

do Giroscépio

Caso seja maior, resulta em possivel falha no sensor.

Comparagéo entre o valor resultante da propagac¢éo do estado e sua respectiva covariancia.

FIGURA 3.3 — llustracdo do algoritmo de deteccéo de falhas do giroscopio.
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giroscopio a) Diagnose de falha do giroscopic
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FIGURA 3.4 — Fluxograma Esquemético do Algoritmo de Diagnose de Falhas.
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CAPITULO 4

RESULTADOS

Inicialmente foram considerados dados simulados para a validagdo mais rapida

do algoritmo proposto. Posteriormente foram coletados dados reais de trés antenas GPS

conforme descrito no item 5.2 a seguir.

4.1 Definicdo da Simulacdo Realizada

A simulagdo realizada considera um receptor GPS ou 3 receptores, ligados a 3
antenas GPS dispostas sobre um quadro com lateral de um metro com a seguinte
disposi¢édo das antenas. antena 1 como areferéncia do sistema, antena 2 sobre 0 eixo x e
antena 3 sobre o eixo y, conforme ilustrado na Figura 4.1. A montagem das antenas
considera que o centro de fase entre antenas esta espagado de 1m.

Eixo y
9

Antena 3(-\ .

N Eixo x
-"'/ N V ’

Antena 1 Antena 2

FIGURA 4.1 — Desenho do quadro para montagem das antenas.

Durante a smulagdo foi introduzida uma rotagdo como forma de teste e para
uma melhor visualizacdo dos resultados do agoritmo. A rotacdo introduzida foi
somente no plano xy do quadro da figura acima, girando-o em 120 graus no sentido
horario e retornando logo em seguida para a posicéo inicial. Esta rotacdo pode ser
verificada nas figuras a seguir, entre os instantes 10segundos e 90segundos. Como

exemplo a Figura 4.3 mostra esta rotacéo.
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O diagrama ilustrativo do agoritmo simulado utilizando MATLAB pode ser
visualizado no Apéndice A (Figura A.2), onde podem ser vistas as condicdes iniciais

utilizadas.

Os dados simulados foram gerados utilizando os seguintes pacotes (toolbox) do
MATLAB:

SatNav (Satellite Navigation): Software para simulacéo de dados GPS da
empresa GPSoft LLC, utilizado para smular os dados de entrada do

algoritmo;

Spacecraft Control Toolbox: Software para simulagcdes ce controle de
satélites da empresa Princeton Satellite Systems utilizado para simulacdo
dos dados do giro.

A escolha de pacotes comerciais para a simulagdo dos dados foi realizada
levando em consideragdo que dados simulados por programas mais consolidados

poderiam gerar dados com maior confianga, validando o algoritmo implementado.

Foram considerados 200 segundos como tempo suficiente para a visualizagéo
dos resultados. Com isto os dados GPS foram simulados com taxa de 1Hz e os dados do
giro foram simulados considerando uma taxa de amostragem de 10Hz, resultando em

uma freqliéncia de 10Hz para o algoritmo.

Giroscopios de tecnologia MEMS foram utilizados na simulagdo. Suas
caracteristicas s80 mostradas na Tabela 4.1, onde pode-se dbservar que os valores sdo
relativamente altos quando comparados com giros de classe automotiva, e muito altos
guando comparados com giros de classe de navegacao.
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TABELA 4.1 — Caracteristicas de tipos de giros.

Vaores

Descricdo | MEMS | Automotivo | Navegacéo

Deriva | 500°/h | 100 °/h 0,01 °/h

Ruido 5°/Ch 0,3°/Ch 0,005°/Ch

FONTE: Brown e Lu (2004) e Gautier (2003).

4.1.1 Resultados de Simulagdes da Parte Relativa ao GPS

Apos a geragdo dos dados simulados foi introduzida uma falha, adicionando-se
como forma de erro cinco ciclos a fase da portadora do satélite 22, entre os instantes

100 e 150 segundos, conforme pode ser visualizado na Figura 4.2.
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Diferenca dupla de fase para a linha de base 12

Ciclgg e ateu™

-8
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« Satelite 9 para 4
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a) Linha de Base 12.

Diferenca dupla de fase para a linha de base 13 Satelite 6 para 4

] g

T T T T T T

Satelite 7 para 4
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Satelite 9 para 4
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a) Linhade Base 13.

FIGURA 4.2 — Introducdo de erro na fase da portadora do satélite 22.
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Apobs aintroducdo do erro a ser detectado pelo algoritmo, o processamento dos
dados foi realizado conforme a parte b) da Figura 3.4 — Diagnose de falha do GPS, onde
foram solucionadas as ambiguidades inteiras e na sequénciafoi determinada a atitude. A

ambiguidade inteira foi resolvida conforme descrito no item 2.1.3.

A Figura4.3 mostra o azimute e a elevagdo estimados por todos 0s conjuntos de
satélites, para as duas linhas de base. Pode-se observar que quando h& a introducéo do
erro no satélite 22 os resultados de vérias combinagdes de satélites apresentam erros,
gue séo melhor visualizados na elevaco. Ja para a combinacdo que retira o satélite 22

0s dados permanecem pertinentes.

A definicdo de satélite com falha ou n&o é realizada pelo teste da fungéo custo
(J), que pode ser visualizado na Figura 4.4, na qual pode-se observar que facilmente o
algoritmo é capaz de decidir entre um satélite falho ou ndo, bastando para isto a

definicdo de um limiar onde os satélites serdo considerados falhos.

A Figura 4.5 mostra o resultado da atitude ap0s a escolha entre os varios
processamentos existentes, definindo assim o resultado que efetivamente serd utilizado
pela parte a) do agoritmo da Figura 3.4 — Diagnose de falha do giroscépio - para o

calculo da diferenca entre o quatérnion do GPS e do giro.

Conforme pode ser observado na Figura 4.5, a precisdo da estimagdo da atitude
realizada pelo GPS estd dentro das faixas apresentadas na literatura. Os dados
resultantes apresentam 0.5 graus de desvio-padréo no azimute e 0.7 graus de desvio-
padrdo para a elevacdo, podendo, deste modo, ser considerados resultados compativeis

com os encontrados na literatura.

87



Azimute

Valor do Azimute e da Elevacao para a linha de base 12 a cada instante
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FIGURA 4.3 — Azimute e elevacdo de todos 0s processamentos para as duas linhas de

base.
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a) Linha de base 13.
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Valor da funcao custo (J) a cada instante

16000 T T T T T ' ' — J retirando o satelite 4
« Jretirando o satelite 6
Q Jretirando o satelite 7
=+ Jretirando o satelite 9
140001~ 4 Jretirando o satelite 18
O Jretirando o satelite 19
Jretirando o satelite 21
v Jretirando o satelite 22
12000 x J para todos os satelites
100001 7
8000~ -1
6000~ 7
40001 -
2000~ -1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

Tempo (segundos)

a) Figura Completa.

Valor da funcao custo (J) a cada instante

T T ! ! ! ! —— J retirando o satelite 4
« Jretirando o satelite 6
180~ Q Jretirando o satelite 7
+ Jretirando o satelite 9
4 Jretirando o satelite 18
160F O Jretirando o satelite 19
Jretirando o satelite 21
v Jretirando o satelite 22
x J para todos os satelites
140
120 -1
100 -1
80 7
60 1
40P -1

Tempo (segundos)

b) Zoom para melhor visualizago.
FIGURA 4.4 — Funcéo custo (J) paratodos os satélites.
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Azimute e Elevacao da linha de base 12 somente utilizando o GPS
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FIGURA 4.5 — Atitude em trés eixos estimada somente utilizando GPS, e faixa de

incerteza (1 sigma).
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4.1.2 Resultados de Simulagdes do Algoritmo Completo — Primeiro Caso

A forma escolhida para introducéo de falha no giro para que o algoritmo a
identifique, foi a introducéo de uma variagdo na deriva do giro de 0,05 rad/s entre os
instantes 70 e 80 segundos. Esta modificacdo pode ser verificada nas figuras a seguir

gue representam o resultado da parte a) da Figura 3.4.

Apés a realizacdo da filtragem obtémse o estado estimado, onde pode-se
observar as correcles a serem realizadas no quatérnion (Figura4.6), aderivado giroeo
erro do GPS (Figura4.7). Pode-se observar, na Figura4.7, a convergéncia do algoritmo

e aestimativa do erro introduzido no giro entre os instantes 70 e 80 segundos.

Estado Estimado - Correcoes no Quaternion

T T T T T T T T T I
— X1
X2
0.025F L — & h
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0.015f 1

0.01p

g T

REGIEOGE o I

-0.01p — ' 1

<=

-0.015p -

-0.021~ .

-0.025p -

I I I I I I I I I 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Tempo (segundos)

FIGURA 4.6 — Trés primeiras componentes do estado estimado, e faixa de incerteza (1

sigma).

Na Figura 4.8 @) é apresentada a rotacdo do giroscopio apos a retirada da deriva
estimada. Quando comparada ao valor inicialmente introduzido para a simulacéo

(Figura 4.8 b), pode-se concluir que o filtro estimou corretamente a deriva.

Também na Figura 4.8 a), entre os instantes 70 e 80 segundos, onde foi

introduzida a falha na deriva do giro de 0,05 rad/s, pode-se observar 0 aparecimento da
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falha, entretanto o filtro ndo consegue estimar téo rapidamente este erro a tempo de

giminalo. Este tipo de erro sO serd identificado em algoritmo especifico
determinacdo de falhas tratado adiante.

Estado Estimado - Deriva do Giro
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0.03 p—
X5
0.02 —=
0.01 .
ok »\/\AMWMW
radfg.01f~ D ——
-0.02p~ -1
-0.03f “
1 I I I I I
100 120 140 160 180 200
Estado Estimado - Erro do GPS
T \ T \\ T T [ T 1 T T T p—— I
0.015F \\ N o
n —— —— X9y
0.01 \‘
0.005F -
o A ll *szf~ﬁﬁ*::tz4>*m“—m~thw,w
,
-0.005p 11 ol T
N\
001 IV 77 Lm—
VI
R L 4 -
0.015] ,} il
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FIGURA 4.7 — Outras componentes do estado estimado, e faixa de incerteza (1 sigma).

Utilizando o estado estimado pelo filtro pode-se atualizar o quatérnion, o que

resulta na Figura 4.9. Esta figura mostra o resultado da filtragem e a primeira

propagacéo utilizando o giro, podendo-se observar que o filtro converge para o valor

esperado e persegue toda a trgjetéria introduzida no inicio da simulagéo.
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w inicial - entrada para simulacao
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b) Introduzida na simulacéo.
FIGURA 4.8 — Rotac&o do giro.
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Azimute e Elevacao da linha de base 12 Propagado
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FIGURA 4.9 — Atitude em trés eixos apos a filtragem e propagada, e faixa de incerteza

(1 sigma).
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A identificacdo de falha no giro € redlizada a partir de propagacdes do estado
com atrasos, conforme pode ser observado na parte a) da Figura 3.4, onde o quatérnion
€ propagado sem a atualizacdo periddica do filtro. Com isto a possibilidade de se
encontrar falhas na propagacdo realizada com base na saida do giro € aumentada, ou
adiantada, pois a falha possivelmente seria encontrada pelo primeiro propagador, mas

em instantes posteriores.

O resultado da primeira propagacdo pode ser observado na Figura 4.10, onde
pode-se perceber que a diferenca entre o quatérnion do GPS e o quatérnion propagado

se encontra dentro da faixa esperada, em torno de um sigma, e menor que dois sigmas.

Ao realizar-se a propagacdo com um atraso e dois atrasos, os resultados podem
ser observados nas Figuras 4.11 e 4.12, respectivamente, onde pode-se observar o erro
crescendo entre os instantes 70 e 80 segundos, chegando a sair da do desvio-padréo
correspondente a dois sigmas na Figura 4.12. Assm, o agoritmo que identifica falha

pode aertar o usuario do equipamento sobre possive's erros apresentados nos dados.
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FIGURA 4.10 — Diferenca de quatérnion (qGPS — qGiro) , e faixa de incerteza (2
sigmas).
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FIGURA 4.12 — Diferenca de quatérnion (qGPS — qGiro) com Dais atrasos, e faixa de

Tempo (segundos)

incerteza (2 sigmas).
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4.1.3 Resultados de Simulacdes do Algoritmo Completo — Segundo Caso

Neste caso sera smulada uma falha no GPS de forma a estabelecer um periodo
entre os instantes 70 e 100 segundos em que o filtro ndo recebe informagdes da
diferenca entre a atitude fornecida pelo GPS e a propagada pelo giroscopio.

A Figura4.13 mostra o comportamento de cada componente do quatérnion.

NaFigura4.14 pode-se observar o erro na atitude quando da introducdo da falha
no GPS, pois entre os instantes 70 e 100 segundos, a atitude se desloca da trgjetoria
nominal, gerando um salto quando do restabel ecimento dos dados GPS.

Na Figura 4.15 pode-se observar a diferenca entre o quatérnion propagado sem
corregdes do filtro e a atitude estimada pelo GPS, mas ndo introduzida no filtro. A
propagacdo sem correcdes do filtro gera um erro grande entre a atitude propagada e a
atitude fornecida pelo GPS.

Quaternion propagado

— @1 - Propagado
—— @2 - Propagado
—— @3 - Propagado
—— @4 - Propagado

04 1 1 1 1 1 1 1 1 1
: 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Tempo (segundos)

FIGURA 4.13 — Quatérnion propagado.
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Azimute e Elevacao da linha de base 12 Propagado
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b) Linha de Base 13.

FIGURA 4.14 — Atitude em trés eixos apoés a filtragem e propagada, e faixa de incerteza

(1 sigma).
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Diferenca dos Quaternion - qGPS - qGyro para DOIS atrasos
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Tempo (segundos)

FIGURA 4.15 - Diferenca dos quatérnion — qGPS — qGiro para dois atrasos, e faixa de

incerteza (2 sigmas).

4.1.4 Resultados de Simulacdes do Algoritmo Completo — Terceiro Caso

Neste item sd0 mostrados resultados simulados da aplicacdo do agoritmo
proposto para um satélite em drbita. Nesta simulagdo sdo visualizados satélites da

constelagdo GPS entrando e saindo da visada das antenas dos receptores.

Este caso de simulacéo sera limitado a verificar o comportamento do algoritmo
em Orbita, com os varios satélites entrando e saindo de visibilidade, pois as outras
possibilidades de falha consideradas ja foram tratadas nos casos simulados nos itens
412e4.13.

Os dois casos anteriores mostram resultados de simulacéo para um conjunto de
antenas no solo e gque serdo conparados com o experimento realizado nos préximos

itens.

Para a simulacéo foram escolhidas duas orbitas. uma inclinada a 30 graus, e uma

polar com 98 graus de inclinagdo em relacdo a0 equador. Estas duas Orbitas sdo
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representativas das diferentes condi¢des orbitais de visada em relagdo a constelagdo

GPS. Os resultados serdo observados nositens 4.1.4.1 e 4.1.4.2.

Como ilustracéo das drbitas escolhidas, a Figura 4.16 a seguir mostra o sistema

de referéncia utilizado para a simulacdo que é o orbital, com x no sentido da velocidade,

y perpendicular a érbita.
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a) inclinacéo de 98 graus.

FIGURA 4.16 — Eixos utilizados para a ssmulac&o.
FONTE: baseado em STK (2006).
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A simulacdo para o caso em orbita seguiu 0 mesmo padréo adotado para as
simulagbes dos itens 4.1.1, 4.1.2 e 4.1.3, onde foram utilizados os pacotes citados no

item 4.1.

Nos itens a seguir serdo mostrados resultados da simulagdo para 0 caso em
orbita. Para melhor visualizagdo somente serdo mostrados os primeiros 500 segundos,

entretanto a simulac&o foi realizada durante uma érbita completa.

4.1.4.1 Orbita Inclinada a 30 graus

A Figura 4.17 mostra os satélites da constelacdo GPS visivels durante a
simulacdo. Pode ser observado que no intervalo considerado alguns satélites saem e

outros entram em visibilidade, sendo este um dos objetivos da simulagdo em Orbita.

Satelites em Lock no intervalo simulado
25 T T T T T

20 -1

15 1

PRN
10 1

I I3 I 3 I
0 100 200 300 400 500 600
Tempo (segundos)

FIGURA 4.17 — Satélites visivais.

A Figura 4.18 mostra a diferenca dupla de fase para as duas linhas de base.
Nesta figura também pode ser observado que um conjunto de diferenca dupla
desaparece e outro aparece, mostrando que o algoritmo esta preparado para 0s casos de

variagdo no nimero de satélites visiveis em orbita.

102



Diferenca dupla de fase para a linha de base 12
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b) linha de base 13
FIGURA 4.18 — Diferenca dupla de fase: a) linha de base 12 e b) linha de base 13.

Na Figura 4.19 é mostrada a solugdo de atitude realizada pelos varios
processamentos em paralelo.
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Valor do Azimute e da Elevacao para a linha de base 12 a cada instante
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Valor do Azimute e da Elevacao para a linha de base 13 a cada instante
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b) linha de base 13

FIGURA 4.19 - Azimute e elevacdo de todos os processamentos para as duas linhas de

base.
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Funcao distribuicao do Erro Global
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—— Utilizando Giro + GPS
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Graus

FIGURA 4.20 — Func&o distribuicéo do erro global da atitude.

Na Figura 4.20 pode ser observado a funcdo distribuicio do erro global

(quf +dq} +dg/ ) para a atitude considerando somente o GPS e para a atitude

considerando o GPS auxiliado pelo giroscdpio. Nesta figura, a porcentagem dos erros
guando considerado somente 0 GPS sd0 maiores quando comparados aos valores do
GPS auxiliado pelo giroscépio. A figura considera os erros em relacdo aos valores
verdadeiros e foram desconsiderados os primeiros 25 instantes de convergéncia do

algoritmo.
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Azimute e Elevacao da linha de base 12 Propagado
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Azimute e Elevacao da linha de base 13 Propagado
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FIGURA 4.21 — Atitude em trés eixos apoés a filtragem e propagada, e faixa de incerteza
(1 sigma).
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b) linha de base 13
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Na Figura 4.21 pode ser observado o comportamento do algoritmo apds a

filtragem e propagacéo e na Figura 4.22 podem ser observadas as componentes do

quatérnion apos a propagacao.

Quaternion propagado
1 T T T T T T T T

—— g1 - Propagado
— g2 - Propagado
—— 3 - Propagado
—— g4 - Propagado

08
st A b A ]

0.6 —

04 | -

04 1 1 1 1 1 1 1 1 1
o 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500

Tempo (segundos)

FIGURA 4.22 — Quatérnion propagado.
4.1.4.2 Orbita Polar 98 graus

A Figura 4.23 mostra os satélites da constedlacdo GPS visiveis durante a
simulacdo. Como ja mencionado anteriormente para 0 caso a 30 graus, neste intervalo
alguns satélites saem e outros entram em visibilidade, sendo este um dos objetivos da

simulacdo em Orbita.
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Satelites em Lock no intervalo simulado
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FIGURA 4.23 — Satélites visiveais.

A Figura 4.24 mostra a diferenca dupla de fase para as duas linhas de base.
Nesta figura também pode ser observado que um conjunto de diferenca dupla
desaparece e outro aparece, mostrando que o0 agoritmo esta preparado para os casos de

variacdo no nimero de satélites visivels em Orbita.
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Diferenca dupla de fase para a linha de base 12

4 t 1 t 1 t
0 100 200 300 400 500 600
Tempo (segundos)
a) linha de base 12
Diferenca dupla de fase para a linha de base 13
9 T T T T T
8 -

. B e d it
Q‘w#mww-w%h&swp‘w-mwgm
B N B P o 4

4 u
) * * N e PO R TRV
e o O LT PURT ULV RPNV D i ¥
3F -
ok 4
1 -
OMW.'-%'MM T — , )
1 I t I S TR on T pos
0 100 200 300 400 500 600

Tempo (segundos)

b) linha de base 13
FIGURA 4.24 — Diferenca dupla de fase: @) linha de base 12 e b) linha de base 13.

Na Figura 4.25 é mostrada a solugdo de atitude realizada pelos varios
processamentos em paralelo.
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FIGURA 4.25 - Azimute e elevacdo de todos os processamentos para as duas linhas de

base.
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FIGURA 4.26 — Funcao distribuicéo do erro global da atitude.

Na Figura 4.26 pode ser observado a funcédo distribuicdo do erro global

(quf +dq; +dg; ) para a atitude considerando somente o GPS e para a aitude

considerando o GPS auxiliado pelo giroscopio. Nesta figura, a porcentagem dos erros
gquando considerado somente 0 GPS sdo maiores quando comparados aos valores do
GPS auxiliado pelo giroscopio. A figura considera os erros em relacdo aos valores

verdadeiros e foram desconsiderados os primeiros 25 instantes de convergéncia do

algoritmo.
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Azimute e Elevacao da linha de base 12 Propagado
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FIGURA 4.27 — Atitude em trés eixos apos a filtragem e propagada, e faixa de incerteza

(1 sigma).
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Na Figura 4.27 pode ser observado o comportamento do agoritmo apés a
filtragem e propagacéo e na Figura 4.28 podem ser observadas as componentes do

quatérnion apds a propagacao.

Quaternion propagado
0.8 T T T T T T T T T
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FIGURA 4.28 — Quatérnion propagado.

4.1.5 Andlise de Sensibilidade do Algoritmo

Conforme mostrado nos itens anteriores o agoritmo foi testado em varias
condicdes de falha. Além disto, visando aferir a sensibilidade do algoritmo, foram ainda
simulados vérios casos utilizando diferentes valores para as falhas. Os resultados das

simulacdes encontram: se sintetizados na Tabela 4.2 a seguir.
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TABELA 4.2 — Sintese da sensibilidade do algoritmo.

Falha Valores | Comentarios
5 Explode (Facil detec¢do)
1 Grande (Facil deteccéo)
GPS 0,5 Limiar (Ainda ajustavel)
(ciclos) 0,3 Dificil deteccdo (Possiveis erros)

Sem distingdo do erro (Mostra
0,2 tendéncia de erro)

0,1 N&o detecta erro

0,1 Detecta sem atraso

0,06 Limiar de deteccdo sem atraso
Giro 0,05 Detecta com um atraso

(rad/s) 0,03 Detecta com dois atrasos

Sem distin¢do do erro (Mostra

0,02 tendéncia de erro)

0,01 N&o detecta erro

N&o foram mencionados na tabela os casos de falha completa do GPS e de faha
completa do giroscépio. Para o caso de falha completa do GPS a simulagdo mostrada no
item 4.1.3 contemplou a falha, mostrando que o giro pode propagar os dados por um
intervalo de tempo. N&o foi smulado o caso de falha completa do giroscépio, pois o
resultado da ssimulacéo seria o proprio resultado da estimacdo da atitude realizada
utilizando os dados do GPS.

4.2 Definicéo do Experimento Realizado

O experimento para coleta dos dados reais foi realizado no Campo de Futebol da
ADC INPE, e este espaco escolhido de forma que um nimero elevado de satélites GPS
estivesse visivel aos receptores e com uma interferéncia menor dos prédios ao redor.
Conforme pode ser visualizado nas Figuras 4.29 e 4.30 a seguir, as antenas foram
fixadas em uma subestrutura para um bom conhecimento do comprimento das linhas de
base (1 m) e também uma angulacdo conhecida entre linhas de base (90 graus). O
suporte de fixacdo das antenas foi projetado para uma antena geodésica de modo a
evitar 0 multicaminho e interferéncias incidentes na parte inferior da antena. A
subestrutura possui capacidade para montagem de trés ou quatro antenas do tipo CMC

AT-575-70. O experimento limitou-se ao uso de trés antenas.
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Eixo x

Antena 3 Antena 4

FIGURA 4.29 — Figurailustrativa do quadro utilizado.
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FIGURA 4.31 — Nivelamento parareferéncia.

Apos afixacdo das antenas, a subestrutura foi nivelada utilizando um nivel como

referéncia conforme pode ser verificado na Figura 4.31. A seguir, visuamente, a
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subestrutura foi perfilada paralelamente ao prédio Sigma que possui alinhamento Norte,
para obtencdo de uma referéncia para verificagdo dos resultados, conforme ilustrado na
Figura4.32.

Como uma segunda forma de verificacdo dos resultados, foi escolhido o método
da troca de antenas (swap). Os resultados serdo apresentados nos proximos itens. Este
mesmo método, troca de antenas, foi utilizado pelo autor para resolucdo da ambigtidade

Inteira em experimento anteriormente realizado (Louro, Lopes e Kuga, 2003).

Norte

7

>
Quadro de
montagem das
— 1 B Antenas no sistema
de referénncia
+ a

Campo de Futebol
ADC/INPE

Prédio Sigma
INPE
FIGURA 4.32 — Posicionamento das antenas em relacéo ao prédio Sigma.

Os equipamentos Uutilizados para o teste estdo abaixo relacionados e a

configuracdo dos mesmos em campo pode ser verificada nas Figuras 4.33 e 4.34:

3 equipamentos GPS AllStar CMC (Canadian Marconi Space Company) com
manual disponivel em Novatel (2003), ilustrados na Figura 4.35;

3 antenas GPS AllStar CMC modelo AT 575-70, ilustradas na Figura 4.36.
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FIGURA 4.33 — Configuragéo de testes utilizada.
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FIGURA 4.34 — Foto com a configuragdo para coleta dos dados utilizados.
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FIGURA 4.35 — Equipamento Allstar GPS utilizado.
FONTE: Adaptado de Novatel (2003).

g e i -
! i l \I‘\..
FIGURA 4.36 — Antena Origina Allstar GPS utilizada.
FONTE: Adaptado de Novatel (2003).

4.2.1 Tratamento Inicial dos Dados

Conforme pode ser observado no diagrama ilustrativo do algoritmo utilizado
para o processamento dos dados no Apéndice A (Figura A.3), os dados foram gravados
em formado origina do receptor CMC (formato binario), necessitando assim de uma

conversdo dos dados para o formato RINEX (Gurtner, 2001) a ser utilizado no
processamento.

A conversdo dos dados foi realizada utilizando o programa computacional de
codigo livre TEQC (Estey e Meertens, 1999) que, entre vérias outras fungdes, também
realiza a transformacdo dos dados binarios padréo CMC para dados padrao RINEX
(Gurtner, 2001). ApGs esta etapa de transformacdo, a leitura dos dados foi reaizada
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utilizando rotinas MATLAB (LibGPS, 2003), ja existentes no Ingtituto para leitura de
dados padréo RINEX.

Devido a utilizacdo de varios receptores, existe a necessidade de sincronizacéo
dos dados para se obter dados dos varios receptores nos mesmos instantes e com 0s
mesmos satélites disponiveis. Se necessario, também deve ser realizada a correcdo do
Doppler nos dados. Todos 0s passos necessarios para o tratamento inicial dos dados séo

mostrados na Figura A.3.

4.2.2 Troca das Antenas para Comparacdo dos Resultados

Inicialmente, para que se tenha uma base de comparagdo foram realizados dois
experimentos com as antenas GPS: a troca das antenas 34 e a troca das antenas 32. Com
isto foram gerados dados para a obtencdo de resultados da atitude de cada eixo
utilizando um método diferente do usado para o processamento da atitude em trés eixos.
O método empregado foi 0 método da troca das antenas para a resolucdo da
ambiglidade inteira e posterior solucdo da atitude de um eixo, método este que esta
descrito em Louro, Lopes e Kuga (2003). Os resultados podem ser observados nos itens

aseguir.

4.2.2.1 Troca das antenas da Linha de Base 32

O método da troca das antenas consiste em se trocar as antenas em uma linha de
base para se obter a solugdo da ambiglidade inteira e assm resolver a atitude desta
linha de base. A diferenca simples de fase pode ser observada na Figura4.37 e a Figura
4.38 mostra a diferenca dupla de fase antes e ap0s a correcdo da ambiglidade inteira.

Entre os instantes 150 e 160 segundos pode ser observada a troca de antenas.
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X 10 Diferenca Simples de fase para a linha de base 32
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FIGURA 4.37 — Diferenca simples de fase da linha de base 32.
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Diferenca Dupla de fase para a linha de base 32
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FIGURA 4.38 — Diferenca dupla de fase da linha de base 32 antes e ap0s correcdo da
ambiglidade inteira.
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A Figura 4.39 mostra a atitude da linha de base 32, onde pode-se observar as
mudancas no azimute e elevacdo quando datroca das antenas. Para o azimute ainversao
das antenas leva a um incremento de 180 graus, saindo de 6,31+0,83 graus e chegando a
186,54+0,92 graus. Ja para a elevacdo o valor sai de -1,85+0,29 graus e chegando a
0,65+0,34 graus. Como pode ser observado, a inversdo do sina no valor da elevacéo
ndo foi perfeita, possivelmente por algum problema de posicionamento das antenas

durante o processo de inversao.
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FIGURA 4.39 — Azimute e elevacdo da linha de base 32, e faixa de incerteza (1 sigma).
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Os valores 6,31+0,83 graus de azimute e -1,85+0,29 graus de elevacéo para a
linha de base 32 sd0 os valores que serdo utilizados para comparacdo com os valores
obtidos com o método de resolucdo da ambiglidade On The Fly proposto pelo item
2.1.3.

4.2.2.2 Troca das antenasda Linha de Base 34

Utilizando o mesmo método da troca de antenas utilizando no item anterior para
a solucéo da ambiguidade inteira e assim resolver a atitude da linha de base 34. A
diferenca simples de fase pode ser observada na Figura 4.40 e a Figura 4.41 mostra a
diferenca dupla de fase. Entre os instantes 185 e 195 segundos € destacada a troca de

antenas.

05 x 10 Diferenca Simples de fase para a linha de base 34
- T T T T T

» Satelite 8

« Satelite 13
« Satelite 23
. Satelite 28
+ Satelite 31

-0.5F -1

Ciclos

-1.5pF -1

25 t ! t ! t
~o 100 200 300 400 500 600

Tempo (segundos)

FIGURA 4.40 — Diferenca simples de fase da linha de base 34.
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Diferenca Dupla de fase para a linha de base 34
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FIGURA 4.41 — Diferenca dupla de fase da linha de base 34 antes e ap0s correcdo da

ambiglidade inteira.
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A Figura 4.42 mostra a atitude da linha de base 34, onde pode-se observar as
mudancas no azimute e elevacdo quando datroca das antenas. Para o azimute ainversao
das antenas leva a um incremento de 180 graus, saindo de 276,39+1,24 graus e
chegando a 96,57+0,93 graus. Ja para a elevacéo o valor @i de -1,63+0,36 graus e
chegando a -0,01+0,26 graus. Como pode ser observado na Figura 4.42, a inversdo no
snal da elevacdo ndo foi perfeita, possivelmente por agum problema de

posicionamento das antenas durante o processo de inversao.

Na Figura4.42 € mostrada a atitude da linha de base: @) azimute e b) elevacéo.
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FIGURA 4.42 — Azimute e elevacao da linha de base 34, e faixa de incerteza (1 sigma).
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Os valores 96,57+0,93 graus de azimute e -0,01+0,26 graus de elevacdo para a

linha de base 34 sdo os valores que serdo utilizados para comparacdo com os valores
obtidos com o método de resolucéo On The Fly proposto pelo item 2.1.3. Os resultados
obtidos neste item e os resultados do item 4.2.2.1 podem ser comparados aos valores
esperados do item 4.2 (Figura 4.32). Esta comparagdo mostra que os resultados obtidos

com a troca de antenas esta consistente, e mostra ainda a defasagem entre linhas de

base, que € de 90 graus.

4.2.3 Resultados Utilizando dados Reais da Parte Relativa ao GPS

ApGs a coleta dos dados reais, assm como o realizado nos dados simulados,
foram adicionados como forma de erro cinco ciclos a fase da portadora do satélite 27,

entre os instantes 30 e 40 segundos. Os resultados podem ser visualizados na Figura

4.43.
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Diferenca dupla de fase para a linha de base 34
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FIGURA 4.43 — Introduc&o de erro na fase da portadora do satélite 27.
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Apobs aintroducdo do erro a ser detectado pelo algoritmo, o processamento dos
dados foi realizado conforme a parte b) da Figura 3.4, gerando os resultados mostrados
nas figuras a seguir. Como pode ser observado nas figuras a seguir, a ambiglidade
inteira ndo foi resolvida autonomamente pelo algoritmo, possivelmente devido ao efeito
do multicaminho, com este fato a resolucéo de atitude em trés eixos considerou como
dado a priori o resultado da atitude de cada linha de base resolvida pelo método do
swap (itens 4.2.2.1 e 4.2.2.2). A solucdo de atitude da Figura 4.44 mostra que existe
uma imprecisdo grande entre os valores resolvidos pelas vérias combinacdes de
satélites. Existem algumas suposi¢des para esta imprecisdo e a principal delas é o efeito

do multicaminho.

A Figura 4.44 mostra o azimute e a elevacéo estimados por todos 0s conjuntos
de satélites, para as duas linhas de base. Pode-se observar a introducdo do erro no
satélite 27, onde o resultado de véarias combinacdes de satélites apresenta erros, mas
para a combinacdo que retira o0 satélite 27 os dados permanecem pertinentes. A
definicdo de satélite com falha ou ndo é realizada pelo teste da funcéo custo (J), que
pode ser visualizado na Figura 4.45, onde constata-se que facilmente o algoritmo pode
decidir entre um satélite falho ou ndo, bastando para isto a definicdo de um limiar onde

os satélites serdo considerados falhos.
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FIGURA 4.44 — Azimute e elevacdo de todos 0s processamentos para as duas linhas de

base.
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Valor da funcao custo (J) a cada instante
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FIGURA 4.45 — Funcéo custo (J) paratodos os satélites.

132



A Figura 4.46 mostra o resultado da atitude apOs a escolha entre os varios
processamentos existentes, definindo assim o resultado que efetivamente serd utilizado
pela parte a) do algoritmo da Figura 3.4 para o cdculo da diferenca entre os quaternios
do GPS e do giro.

Conforme pode ser observado na Figura4.46, a precisdo da estimacéo da atitude
realizada pelo GPS esta dentro das faixas apresentadas na literatura, com 0,5 graus no
azimute e 1,5 graus de desvio-padréo para a elevacdo, estes resultados podem ser
considerados satisfatérios para a qualidade dos dados reais coletados utilizando o
receptor CMC e aantena AT-575-70.

Wang e Lachapelle (2004) descrevem que as antenas de baixo custo utilizadas,
modelo AT-575-70, sdo consideradas de categoria automotiva e possuem uma
capacidade limitada de mitigagdo dos efeitos das antenas (definido no item 1.2.2.1), 0
gue resulta em um residuo na diferenca dupla em torno de 5 mm (rms), como pode ser
observado na Figura 4.47. Comparativamente as outras antenas, o modelo utilizado é

considerado como sendo de resultado médio a baixo na reducéo dos efeitos das antenas.
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Azimute e Elevacao da linha de base 34 somente utilizando o GPS —— Azimute
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FIGURA 4.46 — Atitude em trés eixos estimada somente utilizando GPS, e faixa de

incerteza (1 sigma).
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FIGURA 4.47 — Residuo da diferenca dupla da fase da portadora— modo estético (rms).
FONTE: Wang e Lachapelle (2004).

4.2.4 Resultados Utilizando dados Reais do Algoritmo Completo — Primeiro
Caso.

Novamente, a forma escolhida para introduzir erro no giro para a identificacéo
pelo agoritmo, foi aintroducdo de uma variagdo na deriva do giro de 0,03 rad/s entre os
instantes 70 e 80 segundos. A conseqgiiéncia do erro introduzido pode ser observada na

Figura 4.48, que apresenta os residuos da estimagdo apos a aplicacdo do filtro.

Apoés a redizacdo da filtragem temse o0 estado estimado, onde observa-se as
correcOes a serem realizadas no quatérnion dada pela Figura 4.49. A derivado giroe o
ero do GPS sdo mostradas na Figura 4.50. Pode-se observar na Figura 4.50 a
convergéncia do algoritmo e a estimativa do erro introduzido no giro entre os instantes
70 e 80 segundos.
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Residuos da estimacao Apos o Filtro
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FIGURA 4.48 - Residuos da estimagao apos o filtro.
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FIGURA 4.49 — Trés primeiras componentes do estado estimado, e faixa de incerteza (1
sigma).
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Estado Estimado - Deriva do Giro
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FIGURA 4.50 — Outras componentes do estado estimado, e faixa de incerteza (1 sigma).

Na Figura 4.51 é apresentada a rotagdo apds a retirada da deriva do giro
estimada.
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FIGURA 4.51 — Rotacdo do giro (ap0s a retirada da estimativa da deriva).
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Utilizando o0 estado estimado pode-se atualizar o quatérnion, resultando na

Figura 4.52, que mostra o resultado da filtragem e a primeira propagacao utilizando o

giro.
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FIGURA 4.52 — Atitude em trés eixos apoés a filtragem e propagada, e faixa de incerteza
(1 sigma).
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A identificacdo de falha no giro € implementada realizando propagacdes com
atrasos, conforme pode ser observado na parte a) da Figura 3.4, onde o quatérnion &
propagado sem a atuaizacdo periodica do filtro. Com isto a possibilidade de se
encontrar falhas na propagacéo realizada com base na saida do giro é aumentada, ou
adiantada, pois a faha possivelmente seria encontrada pelo primeiro propagador, mas

em instantes posteriores.

O resultado da primeira propagacgéo pode ser observado na Figura 4.53, onde
visuaiza-se que a diferenca entre o quatérnion do GPS e o0 quatérnion propagado se
encontra certamente dentro de dois desvios-padréo. Quando realizadas as propagagtes
com um atraso e dois atrasos, os resultados podem ser observados nas Figuras 4.54 e
4.55, respectivamente. Assim, o algoritmo que identifica falha pode alertar o usuario
desta medida sobre possiveis fahas apresentadas neste equipamento, como foi

demonstrado por simulagdo no item 4.1.2.
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FIGURA 4.53 — Diferenca de quatérnion (QqGPS — qGiro) , e faixa de incerteza (2
sigmas).
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Diferenca dos Quaternion - qGPS - qGyro para UM atraso
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FIGURA 4.54 — Diferenca de quatérnion (qGPS — qGiro) com Um atraso, e faixa de
incerteza (2 sigmas).

Diferenca dos Quaternion - gGPS - qGyro para DOIS atrasos
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FIGURA 4.55 — Diferenca de quatérnion (qGPS — qGiro) com Dois atrasos, e faixa de

incerteza (2 sigmas).
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4.2.5 Resultados Utilizando dados Reais do Algoritmo Completo — Segundo

Caso

Neste caso sera simulada uma falha no GPS de forma a estabelecer um periodo
entre os instantes 70 e 100 segundos em que o filtro ndo recebe informagdes da
diferenca entre a atitude fornecida pelo GPS e a propagada pelo giroscopio. Este

intervalo pode ser observado na Figura 4.56, que apresenta os residuos da estimagdo

apos a aplicacdo do filtro.

A Figura4.57 mostra o comportamento de cada componente do quatérnion, e na
Figura 4.58 a) e b) pode-se observar o erro na atitude quando da introducéo da falha no
GPS, pois entre os instantes 70 e 100 segundos, a atitude se desloca da trgjetéria
nominal, gerando um salto quando ha o restabel ecimento dos dados GPS.

Na Figura 4.59 pode-se observar a diferenca entre o quatérnion propagado sem
correcOes do filtro e a atitude estimada pelo GPS, mas n&o introduzida no filtro. A
propagacdo sem corregdes do filtro gera um erro grande entre a atitude propagada e a
atitude fornecida pelo GPS.
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FIGURA 4.56 — Residuos da estimac&o apoés o filtro.
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Azimute e Elevacao da linha de base 34 Atualizado pelo Filtro

110 T T T T T T T T T
105 7
100 7
—_—

Grau®5 M
90H -1

I I I I I I I I I 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

T T T

I I I I I I I I I I I
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Tempo (segundos)

a) Linha de Base 34.

Azimute e Elevacao da linha de base 32 Atualizado pelo Filtro
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FIGURA 4.58 — Atitude em trés eixos apos afiltragem e propagada, e faixa de incerteza
(1 sigma).
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Diferenca dos Quaternion - qGPS - qGyro para DOIS atrasos
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FIGURA 4.59 — Diferenca dos quatérnion — qGPS — qGiro para dois atrasos, e faixa de

incerteza (2 sigmas).

4.3 Comentarios Sobr e as Simulacgdes e a Coleta de Dados Reais

4.3.1 Assuntos ndo Tratados Pelo Trabalho

Como pbde ser observado durante o trabalho, foram focados os aspectos
considerados essenciais a automacao do processo de determinacéo de atitude por GPS: a
continuidade da solugdo pela fusdo com observactes de giros e a integrid ade da solucéo
pela diagnose de fahas. A questdo da resolucéo da ambiglidade na inicializacdo do
procedimento, embora nd tenha sido apresentada em detalhes, foi também
implementada. Em uma aplicacéo real, porém, € necessario salientar outros tépicos que
ndo foram aqui tratados. o procedimento de aquisi¢éo de dados de receptores GPS - que
€ especifico a cada tipo de receptor - a questdo da mitigacdo do multicaminho e a
calibragdo do centro de fase das antenas, assuntos estes ja tratados no contexto nacional
e relevantes para a preciséo da solucéo de atitude.
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4.3.2 Simulagdes

Como forma de limitar a quantidade de dados a serem tratados durante a
simulacéo realizada, o agoritmo proposto foi implementado utilizando-se somente dois
atrasos, 0 que mostrou ja ser suficiente para se detectar as falha consideradas. Para uma
implementagdo prética deve ser analisada a necessidade de se utilizar um nimero maior

de atrasos, possivelmente tornando o algoritmo mais sensivel para uma utilizacéo real.

4.3.3 Dados Reais

Como o Ingtituto ndo dispde de receptores com multiplas antenas, que seriam 0s
mais adequados para 0 experimento, a idéia inicial para a coleta dos dados reais foi a
utilizacdo de receptores disponiveis no Instituto: dois receptores Ashtech Z12 e um
receptor “plug-in” em placas com interface ISA, para PC. Apds algumas tentativas o
receptor em placas se mostrou invidvel devido ao fato de ser um receptor antigo e de
ndo se conseguir compatibilizar os dados de relégio com os do receptor Ashtech. Como
uma segunda tentativa o receptor da CMC foi utilizado em conjunto com um receptor da
Ashtech, o que também se mostrou inviavel devido a incompatibilidade entre os dados

dos arquivos padréo RINEX resultantes.

Devido as limitacfes acima descritas, a alternativa escolhida foi a utilizacéo do
mesmo tipo de receptor e mesmo tipo de antena para as trés posic¢des (receptor CMC e
antenamodelo AT 575-70).

Para a utilizagdo dos receptores CMC os dados de saida do receptor em formato
binario foram transformados para o padrao RINEX (Gurtner, 2001), para que fossem
utilizadas as rotinas ja existentes no Ingtituto. Esta transformacdo foi realizada
utilizando o software TEQC (Estey e Meertens, 1999).

Mesmo com a utilizacdo de receptores idénticos, os dados reais foram coletados
apos algumas tertativas, pois a cada tentativa eram observadas algumas situagdes que
inutilizavam os dados, sgja por motivo técnico, sgja por motivo de operacéo indevida.

Como aprendizado, pode-se dizer que toda coleta de dados deve ser programada com
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antecedéncia nos minimos detalhes e ainda assim estard sujeita as intempéries do

ambiente.

Para os dados reais a utilizacdo de dados iguais de inicializacdo para as
variancias dos satélites GPS pode ser questionada, pois devido ao objetivo da utilizacdo
do algoritmo a bordo de satélites, ele deve ser suficientemente autbnomo para sua
inicializacdo. No caso da utilizagdo de valores iguais eles devem ser empiricos.
Também pode ser considerada a possibilidade de um tratamento estatistico inicia em
um conjunto de dados, resultando nas variancias dos satélites, porém este procedimento
pode ser demorado. Existem também outras possibilidades de se relacionar as variancias
dos satélites com outros dados, caso estes dados estejam disponiveis, como a relagéo

sinal/ruido ou até mesmo utilizar os dados de elevacéo dos satélites.
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CAPITULO 5

CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

5.1 Conclusbes

O presente trabalho desenvolveu um procedimento de determinacéo de atitude
de satélites em trés eixos por GPS associado com giroscépio, abrangendo os aspectos

NECcessarios a sua operacao.
Neste sentido, as principais contribui¢des do trabal ho sdo:
A incorporagéo do conceito de integridade a todo o procedimento;

A integracéo de suas diferentes etapas e/ou modos de operacdo, os quais
sd0 usuamente tratados isoladamente na literatura, principalmente no

Brasil;

A aplicacdo do conceito de compensacdo do modelo dindmico a parte do
algoritmo.

Para atingir o objetivo proposto um algoritmo de diagnose de falhas foi
equacionado e submetido a testes simulados e também utilizando dados reais. O
algoritmo explora os beneficios matuos dos dois tipos de sensores - GPS associado com

giroscopio — considerando suas diferentes caracteristicas e é atrativo para aplicacfes em
satélites de baixo custo.

O agoritmo proposto € mostrado na Figura 3.4 e é baseado na combinagdo de
dois sensores de atitude: um giroscopio em trés eixos de baixo custo (MEMS), auxiliado
por receptores GPS com multiplas antenas. Para demonstracdo da funcionalidade do
algoritmo proposto 0 mesmo foi implementado em codigo MATLAB. Como geradores
dos dados dos sensores no caso simulado foram utilizados softwares comerciais

(SATNAV, Spacecraft Control Toolbox), para uma melhor representatividade dos
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resultados. Posteriormente o algoritmo também foi testado utilizando dados reais para a
parte relativa ao GPS.

A abordagem adotada, baseada na técnica da compensacdo do modelo dinamico,
visa permitir a identificacdo de falhas de modo autbnomo para a determinacdo da
aitude de satélites artificiais por GPS. Neste trabaho o modelo de compensacédo
dindmica foi utilizado com o objetivo de permitir a corregdo dos efeitos da deriva dos

giroscopios.

Para os casos de testes do algoritmo onde sdo simulados os sensores GPS e o

giroscopio, os resultados foram 0s seguintes:

As precisdes resultantes para a parte do algoritmo relacionada com o

GPS sdo compativeis com as encontradas na literatura;

A falha introduzida no GPS para o caso de falha em um dado satélite
pode ser facilmente isolada com a definicdo de um limiar para a fungéo

Custo;

A fahaintroduzida no GPS para o caso de falha completa, ou sga, fata
de sinal do sistema GPS, foi detectada e isolada, mostrando que a atitude

pode ser propagada utilizando somente os dados do giroscopio;

A falha introduzida no giroscopio também foi detectada e pode ser
isolada pelo usuario dos dados. A Figura 4.12 mostra um exemplo em

gue a diferenca de quatérnion esta fora do desvio padr&o correspondente;

Para os dois casos simulados em 6rbita (30 e 98 graus), as conclusdes
foram similares, mostrando que mesmo com a entrada e saida de
visibilidade de satélites da constelagdo GPS o algoritmo continua em
funcionamento normal. As Figuras 4.20 e 4.26 mostram que os dados de
atitude utilizando GPS associado ao giroscopio S80 mais precisos que a

atitude somente utilizando o GPS.
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Na andlise de sensibilidade do algoritmo, desenvolvida no item 4.1.5, pode-se
observar que a sensibilidade do mesmo é satisfatéria tanto para as falhas do GPS como
para as falhas do giroscopio, onde uma falha no sina GPS da ordem de 0,5 ciclos é
detectada facilmente bem como falha no giroscopio da ordem de 0,03 rad/s também é
detectada.

Cabe ressaltar que para 0 caso do giroscopio a deteccdo pode se dar para o
algoritmo implementado em um atraso ou dois, como pode ser visualizado na Tabela

4.2 aqual traz um resumo da sensibilidade do algoritmo as falhas consideradas.

O algoritmo proposto permite a utilizagdo de véarios atrasos, mas por motivos de

simplicidade aimplementacdo se limitou a dois atrasos.

Para os casos de testes do algoritmo onde sdo utilizados dados reais para o GPS

e simulados os dados do giroscopio, os resultados foram os seguintes:

As trocas de antenas (swap para as duas linhas de base) mostraram que
os valores resultantes estdo de acordo com as condigcdes inicialmente
estabel ecidas;

O algoritmo ndo resolveu autonomamente a ambiglidade, sendo
necessario o uso dos valores de atitude previamente estabelecidos a partir

das trocas de antenas;

A faha introduzida no GPS para o caso de falha em satélite pode ser

facilmente isolada com a definicdo de um limiar para a fungéo custo;

A fadha introduzida no GPS para o caso de falha completa , ou sga, fadta
de sinal do sistema GPS, foi detectada e isolada, mostrando que a atitude

pode ser propagada utilizando somente os dados do giroscopio;

A falha introduzida no giroscopio também foi detectada e pode ser
isolada pelo usuario dos dados. A Figura 4.55 mostra um exemplo em

gue a diferenca de quatérnion esta fora do desvio padr&o correspondente.
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De acordo com os resultados alcancados no desenvolvimento do trabalho, o
algoritmo equacionado e testado se mostrou eficiente na determinacéo de atitude de
satélites em trés eixos por GPS associado com giroscopio. Assim, € possivel afirmar que
0 esguema se mostra bastante atrativo para ser aplicado em satélites de baixo custo,
podendo ser implementado para missdes que possuem requisitos moderados de atitude.
Para esta implementacdo um completo conjunto de testes deve ser realizado, pois a

aplicacdo de um algoritmo novo em satélites requer sua completa qualificacdo em solo.

5.2 Trabalhos Futuros

Os seguintes topicos poderiam ser abordados em trabal hos futuros relacionados

a0 assunto:

Implementacdo do algoritmo em tempo real: esta implementacdo requer uma
implementacéo em ambiente dedicado, pois a utilizacdo de algoritmos novos em

satélites requer muita cautela;

Redlizacdo de experimento mais redlistico: para tornar o experimento aqui
realizado mais realistico, ser necessaria uma implementagdo utilizando sensores
GPS e giroscopios com qualidade compativel com o resultado desgavel e sua
implementacdo em um ambiente controlado que melhor simule as caracteristicas

espaciais como simuladores de sinais GPS;

Implementacdo de algoritmos para a reducdo do multicaminho: como comentado
no item 4.2.3, para a utilizacdo do algoritmo proposto a bordo de satélites é
necessaria a implementacdo de algoritmo de reducdo do multicaminho como
forma de melhoria do desempenho.
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APENDICE A - Diagramas dos Algoritmos Utilizados

Neste apéndice sera mostrado o agoritmo utilizado para simulacdo e para

tratamento dos dados reais.

A.1 Diagrama ilustrativo do algoritmo MATLAB utilizado para simulagdo

No diagrama ilustrativo da Figura A.2 podem ser observadas todas as
inicializagBes utilizadas para o algoritmo implementado em codigo MATLAB com o

objetivo de realizar o equacionamento proposto pelo Capitulo 3 Os dados do GPS
foram simulados utilizando o pacote SATNAV ToolBox e os dados do giro foram

simulados utilizando o pacote Princeton Satellite System.
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Inicio: carga de dados GPS

Inicializagédo Variaveis
Atitude por GPS:

Limite SNR=5
Treshold = 60 T E—————
Localizagdo GPS: SJIC o
Sigmax 0.01 009

Inicializag&o Variaveis

GIRO(fog):
angleRandomWalk = 0.3 ﬁ o0
BiasRandomWalk = 100 o
dT =0.1s é
WGIRO 0
qGIRO = Teobrico GPS com o g W o CHEE TR

E
“Time (seconds)

pequena mofcaoao Inicial

Inicializagdo Variaveis Filtro Kalman:
Pk = 1*eye(9,9);

Q =[0.0001*eye(3,3) zeros(3,3) zeros(3,3);
zeros(3,3) 0.0001*eye(3,3) zeros(3,3);
zeros(3,3) zeros(3,3) 0.0001*eye(3,3)];

Xhat = zeros(1,9);

Htil = [eye(3,3) zeros(3,3) eye(3,3)];

Gtil =[-0.5*eye(3,3) zeros(3,3) zeros(3,3);
zeros(3,3) eye(3,3) zeros(3,3);
zeros(3,3)  zeros(3,3) eye(3,3) ];

Loop até final
dos dados: k

A

Loop de n+1

P Loop Dados
satélites: sat

Eliminagéo de cada satélite
conforme Fig 4.2;

Algoritmo de determinagéo
da ambiguidade do SMAN;

Consisténcia?

Loop Satélites
Determinacéo da atitude 3
Eixos com a retirada de cada
um dos satelites (SMAN)

FIGURA A.1 - Diagrama ilustrativo do algoritmo MATLAB utilizado para simulag&o.
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Realizado
novamente para
cada repetigéo do
propagador
conforme figura
4.2

Existe resultado de atitude para
todos os satelites?

Loop Satélites

_ldentificacéo de
Japs > Threshold;
_Escolha Atitude GPS;
_Transformagéo da atitude
para quaternion: qGPS;

Dlves = Yors Asiro

R.<=PGPS
% (-)=[0 0 0 X(4:9)]
K, = R()HHR()H] +R]™

R =(loe - KH)R()
R, () = %) +Kk{;gw- HR, ()

gHatMais = gmult(qHatMenos, [Xhat(1:3)" 1]);
Normalizar?quaternion;

Atualiza saida GIRO (u);
w = u - Xhat(4:6);

o

Da=¢ W(t@dttt:%(w(t + D)+ w(t))

/2
M (D) = cos([Da] /)1, +ﬂ(||%||—)vwoq>

:

| Normaliza qHatMenos |

g(t +Dt) = M (Ba)T(t)

é(tt,) K(t,t,) 0,, U N

_ é 0 -(t-1p) 0 o3 u e 0 0 - qzl;I
F(t.t,)=€ 0 e | 0y U [lo|=& 4
( 0) é 3x3 3x3 " f;>;3 l;l [_] g q3 0 08. |_:|

g O3x3 O3>(3 € o |3><3H ng O& H

L6t = AGO)A @A) |A@) =(af - [of )1z + 2007 +20.0c]

_ 1/ 4 t-t,)
K(t,t,) =- %QL(t,t@dtc,:-T(L ) +L(tt,)

I

FIGURA A.1 — (Continuagéo) (Continua)
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I A A

P(t)=F (t,t,)P(t,)F " (L.t,) +(f)ﬁ t,t9G(tIQUtIG™ (t9F " (t,tdtd

R (-) =F (K+LK)X, (+)

Loop
Giro

Néo

Loop enquanto nimero de
amostras menor que 1/dT

2 Loop Dados

FIGURA A.2 — Conclus3o.

A.2 Diagrama ilustrativo do algoritmo MATLAB utilizado para tratamento

dosdadosreais

Conforme pode ser observado no diagrama ilustrativo do algoritmo utilizado
para 0 processamento dos dados no Apéndice A (Figura A.3), os dados foram gravados
em formado origina do receptor CMC (formato binério), necessitando assm de

conversao dos dados para o formato a ser utilizado no MATLAB.

A conversao dos dados foi realizada utilizando o software aberto TEQC (Estey e
Meertens, 1999) que, entre varias outras fungdes, também realiza a transformacéo dos
dados binarios padrdo CMC para cédigo padréo RINEX (Gurtner, 2001). Apds esta
etapa de transformacao de codigos, a leitura dos dados foi realizada utilizando rotinas
MATLAB (LibGPS, 2003), ja existentes no Instituto para leitura de dados padréo
RINEX (Gurtner, 2001).

O processamento inicial dos dados € realizado para a obtencdo da sincronizagdo

dos dados de todos os receptores, isto devido a utilizacdo de véarios receptores.
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Neste processamento inicial dos dados deve-se anda redizar a verificagdo da
existéncia dos mesmos satélites em todos os receptores e efetuar a correcdo do efeito

Doppler caso necessério.
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Inicio:
carga dos dados Reais no
Padrao CMC:
Binario

Conversao para arquivo
padrdo RINEX utilizando
TEQC

!

Leitura dos dados RINEX
Utilizando arquivos
apropriados: LibGPS

Sincronizagéo dos dados

!

Verificacdo da existéncia dos
mesmos satélites em todos
0s receptores

<0

Correcgéo do Doppler
(Caso necessario)

Segue para o algoritmo da Figura A.1

FIGURA A.3 — Diagramailustrativo do algoritmo MATLAB utilizado para processar 0os
dadosreais.
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Livros Gratis

( http://www.livrosgratis.com.br )

Milhares de Livros para Download:

Baixar livros de Administracao

Baixar livros de Agronomia

Baixar livros de Arquitetura

Baixar livros de Artes

Baixar livros de Astronomia

Baixar livros de Biologia Geral

Baixar livros de Ciéncia da Computacao
Baixar livros de Ciéncia da Informacéo
Baixar livros de Ciéncia Politica

Baixar livros de Ciéncias da Saude
Baixar livros de Comunicacao

Baixar livros do Conselho Nacional de Educacdo - CNE
Baixar livros de Defesa civil

Baixar livros de Direito

Baixar livros de Direitos humanos
Baixar livros de Economia

Baixar livros de Economia Doméstica
Baixar livros de Educacao

Baixar livros de Educacdo - Transito
Baixar livros de Educacao Fisica

Baixar livros de Engenharia Aeroespacial
Baixar livros de Farmacia

Baixar livros de Filosofia

Baixar livros de Fisica

Baixar livros de Geociéncias

Baixar livros de Geografia

Baixar livros de Histdria

Baixar livros de Linguas
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Baixar livros de Literatura

Baixar livros de Literatura de Cordel
Baixar livros de Literatura Infantil
Baixar livros de Matematica

Baixar livros de Medicina

Baixar livros de Medicina Veterinaria
Baixar livros de Meio Ambiente
Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC

Baixar livros Multidisciplinar

Baixar livros de Musica

Baixar livros de Psicologia

Baixar livros de Quimica

Baixar livros de Saude Coletiva
Baixar livros de Servico Social
Baixar livros de Sociologia

Baixar livros de Teologia

Baixar livros de Trabalho

Baixar livros de Turismo
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