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Resumo- Este trabalho mostra os resultados de um projeto de
trajetografia integrada DGPS/SBAS-UMI. Integra-se o
navegador GPS, em conjunto com correcdes diferenciais
transmitidas por satélites geoestacionarios, ao sistema de
referéncia inercial de aeronaves (UMI-Unidade de Medidas
Inerciais). Descrevem-se a concepcio do sistema, o
desenvolvimento e integracdo do software, e os experimentos e
respectivos resultados, para situacées e condicdes criticas.

Palavras Chaves-GPS, DGPS-SBAS, UMI, trajetografia de
aeronaves.

Abstract— This work shows the results of a project of
trajectography through integrating DGPS/SBAS and IMU. Thes
GPS navigator together with the differential corrections
transmitted by geostationary satellites, are integrated to the
aircraft IMU - Inertial Measurements Unit. The system
conception, software develoment and integration, experiments
and results are described for critical situations and conditions.
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I. INTRODUCAO

Meétodos tradicionais de medida de trajetéria de aeronaves
com base em ferramentas GPS, requerem o uso de dois
receptores para a implementacdo do sistema DGPS (GPS
Diferencial). Enquanto um receptor € instalado em uma
aeronave para a obtencdo da trajetdria propriamente dita, outro
receptor € posicionado em uma base com coordenadas
conhecidas, cuja arquitetura permite o uso da técnica de
corre¢cdo diferencial DGPS para melhor precisdo nas
estimativas', e em tmepo real. Essas duas bases de dados sdo
geradas em locais distintos, uma na aeronave e outra em solo,
que sdo processadas pds-vdo. Este requisito operacional é o
maior inconveniente dessa arquitetura, pois impossibilita a
sua visualizacdo “on-line” (tempo-real) dos resultados a bordo
da aeronave.

Outra maneira de implementar o esquema mantendo
caracteristicas de processamento em tempo real utiliza um
enlace de rddio, aumentando a complexidade do sistema®.
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Uma alternativa para eliminar a necessidade de poés-
processar os dados, ou eliminar o enlace de radio, é a
utilizacdo do servigco SBAS ("Satellite Based Augmentation
System"). Neste servico a corre¢do diferencial é transmitida
via satélite geo-estaciondrio e € recebida pela mesma antena
do receptor GPS em uma frequéncia diferente do GPS, embora
ainda dentro da banda L.

Neste trabalho utilizou-se receptor GPS da Novatel em
conjunto com o servico SBAS da OMNISTAR em virtude da
grande abrangéncia do sinal’. Essa configuracdo dispensa o
enlace de rddio e ¢é bastante conveniente em termos de
versatilidade para a condugdo de vdos de ensaio fora do
alcance limitado do radio de transmissdo, além de facilitar a
realizacdo de ensaios em locais diversos do local convencional
de ensaios.

Por outro lado, devido a vérios fatores como: posicdo tUnica
da antena receptora GPS; um unico satélite geoestaciondrio
transmissor dos dados de correcdo; insuficiéncia de satélites
GPS; ou falha momentinea do sistema DGPS; teme-se que
durante manobras dinamicas da aeronave possa haver a perda
tempordria de sinal e, por conseqiiéncia, a degradacdo da
precisdo diferencial do sistema. Neste caso faz-se necessdrio a
integragdo do sistema DGPS a plataforma inercial da
aeronave, o chamado INS ("Inertial Navigation System" ou
Sistema de Navegacdo Inercial). Assim, a solucdo integrada
DGPS/INS garante robustez ao sistema e obtém em tempo real
dados de trajetéria e dados que possam ser aproveitados em
um sistema de medida de trajetéria de acordo com a
conveniéncia do ensaio.

Este trabalho descreve a concepcdo, desenvolvimento, e
experimentos em vdo do sistema DGPS/Omnistar da Novatel
com a unidade de medidas inerciais (UMI) da aeronave,
visando navegagdo precisa em tempo real. Em testes em voo
este sistema DGPS operou a 20 Hz, e a INS a taxas maiores
que 60 Hz. Mostram-se resultados de tempo real do sistema
em que comprovam-se as caracteristicas de desempenho e
robustez do sistema desenvolvido. Resultados mostram
desempenho satisfatério mesmo num caso critico de dados
GPS indisponiveis por intervalos razodveis (mais de 30s).
Permanecem para serem testados situacdes de taxas de
amostragem maiores, lapsos intermitentes do sistema DGPS, e
o estabelecimento da pior situacdo toleravel.



II. DGPS-SBAS DA OMNISTAR

A solucio DGPS (GPS Diferencial) foi implementada,
usando-se um receptor da Novatel (série Propak)’ com recurso
do servico de correcdo diferencial OmniStar transmitido via
satélite, em taxas configurdveis de no mdximo 20
amostras/segundo (20Hz). Esta concepg¢do considera os sinais
da constelagdo GPS de satélites com efemérides conhecidas,
processa as correcdes diferenciais transmitidas pelo satélite
geoestaciondrio e gera a solu¢do para o receptor Novatel.
Desta forma a posicao é conhecida com precisdo da ordem de
dezenas de centimetros, segundo especificacdes da Novatel.
Para o local de testes, no Brasil, a precisdo especificada do
DGPS-SBAS da OmniStar € o nivel XP, de 15cm. O DGPS
apresenta uma certa transicdo de varios minutos (“cold start”)
até atingir a convergéncia para a precisao especificada.

O receptor Propak da Novatel tem uma antena que recebe
os sinais GPS nas frequéncias L1 e L2, e também os sinais de
correcdo diferencial dos satélites OmniStar, também na
Frequéncia L, cujo valor depende do satélite utilizado.

O receptor DGPS foi conectado ao computador de bordo da
aeronave através de uma interface USB padrdao para uma
velocidade de transmissdao de 1Mb/s, amostragem de 20Hz, e a
interface foi programada em ANSI-C para os vérios tipos de
entradas (comandos) e saidas (dados e mensagens). Os dados
adquiridos ja apresentam um carimbo de tempo inserido pelo
receptor.

III.  AQUISICAO DE DADOS DA UMI - UNIDADE DE MEDIDAS
INERCIAIS

Para esta aplicacdo utilizou-se o barramento padrdo
ARINC-429, bastante comum em aeronaves, que interliga
vérios equipamentos de bordo, inclusive a UMI existente na
aeronave, através de um cartdes do tipo PCMCIA. A taxa de
aquisicdo dos dados torna-se varidvel de 20 a 200 Hz,
conforme o tipo de dado, seguindo o padrdo de formatagdo
ARINC-429. No algoritmo desenvolvido, torna-se necessdrio
colher informagdes dos seguintes pardmetros: angulos e
rotagdes de Pitch, Roll e Yaw, acelera¢des longitudinal,
transversal e axial da aeronave.

Dos dados disponiveis no barramento, somente aqueles
selecionados sdo recolhidos pela interface PCMCIA, e.g. Ref.
[4], acoplada diretamente ou indiretamente ao computador de
bordo, que disponibiliza o conjunto em espacos de memdria
especificos e em formato no padrdo ARINC-429. O software
de interface proprietdrio, fornecido pelo fabricante da interface
PCMCIA, filtra os dados observados. Um segundo software de
interface desenvolvido em ANSI-C, adquire aquelas
informagdes, decodifica-as, carimba o tempo de cada leitura
realizada e as armazena em estrutura interna. Quando os dados
sdo solicitados pelo procedimento desenvolvido, sdo entregues
as ultimas informagdes armazenadas disponiveis, que estardo
marcadas se jd foram lidas ou se sdo inéditas. O carimbo de
tempo da informagdo do barramento ARINC-429 ¢ obtido
através do canal IRIG-B. Tal informacdo também € incluida na
estrutura de armazenamento, € com isso torna-se possivel

sincronizar o relégio do computador de bordo com o tempo
IRIG-B e GPS.

IV.ALGORITMO DE NAVEGACAO E PROCESSAMENTO

As equacdes da dindmica da aeronave sdo
convencionalmente fornecidas nos sistemas NED (“North-
East-Down” ou Norte-Leste-Nadir) para as coordenadas de
translacdo, e RPY (“Roll, pitch, yaw” ou Rolamento,
Arfagem, Guinada) para as coordenadas de rotacdo. Elas
estdo disponiveis em vdrias referéncias padrdo, e.g. Ref.
[5,6], e de trabalhos apresentados em congressos anteriores,
Ref. [2,7]. Os dados da central de navegacdo inercial
(giroscopios, acelerdmetros, atitude) sdo utilizados para
integracdo  destas equagdes, produzindo  posicdo,
velocidade, e atitude. Adicionalmente sdo incorporados os
“biases” dos giroscopios e acelerOmetros estimados pelo
filtro de Kalman.

O filtro utilizado € o filtro de Kalman ndo linear Sigma-
Ponto FKSP. Este filtro usa técnicas de amostragem para
obter um conjunto minimo de amostras, os sigma-
8910 que seja representativo do sistema no-linear. O
método tenta obter informag¢do sobre os momentos
primdrios (média, covaridncia, assimetria, e curtose) a partir
de poucas amostras escolhidas criteriosamente. Em seguida,
as amostras selecionadas, os sigma-pontos, sdo preditas
pelas equagdes diferenciais nao-lineares do problema, e
estas predi¢des sdo utilizadas para calcular a covaridncia’.
Com esta abordagem, a matriz Jacobiano do sistema nio
necessita ser calculada, que é uma vantagem desta
abordagem. Neste trabalho, a abordagem do filtro FKSP é
aplicado somente na fase de predi¢dao do filtro de Kalman,
ja que as medidas disponiveis (posi¢do e velocidade) sao
lineares em relacdo ao estado a ser estimado. Outros
detalhes podem ser obtidos nas Refs. [2, 7].

Em seu modo normal, o FKSP trabalha em tempo real, e
vdrias taxas de amostragem combinadas foram testadas. O
DGPS fornece dados a 20Hz, e a UMI € configurdvel,
obtendo-se taxa de 10 a 60Hz, sem problemas de carga
computacional para cdlculo em tempo real. Nos ensaios
realizados, utilizou-se computador de bordo PC com
processador Pentium IV, e sistema operacional Windows
XP. O pacote de software integrado (interfaces DGPS e
UMI, algoritmo de navegacdo, e filtro FKSP) armazena
automaticamente todos os dados de entrada que foram
processados, bem como os resultados de tempo real.

O mesmo algoritmo FKSP pode ser utilizado em modo
pOs-processamento (“playback mode”), onde estes dados
podem ser re-processados para andlise fina, utilizando-se
outras configuracdes e condic¢des iniciais, limite de rejei¢dao
de dados, diferentes valores de desvios-padrdo, visando
melhorar o desempenho em termos de precisao.



V. ARQUITETURA DO SISTEMA INTEGRADO

A Fig. 1 mostra simplificadamente a arquitetura do
sistema integrado. A plataforma inercial, através de
interface com o barramento de dados da aeronave, fornece
dados dos giroscopios, acelerometros, e atitude pré-
processada a uma taxa de amostragem configurdvel, que
pode variar em geral de 10 a 60 Hz para este sistema. O
sistema DGPS fornece, através de interface serial USB e
taxa de amostragem seleciondvel de 1 a 20 Hz, a posicdo
precisa (dezenas de centimetros de posicdo apds
convergéncia) e a velocidade (décimos de metros por
segundo). A velocidade é calculada através dos dados
Doppler do receptor GPS, e nao pelo sistema DGPS, sendo
menos preciso qualitativamente. A etapa de predicdo do
filtro de Kalman é implementado pelo FKSP, e integra as
equacgdes diferenciais que mecanizam a navegagcdo da
aeronave (Se¢do IV), usando os dados provenientes da UMI
através da interface customizadamente programada. A etapa
de corre¢do do filtro de Kalman processa as medidas do
sistema DGPS (posi¢dao e velocidade) e a atitude (RPY)
provinda do barramento.
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Fig. 1 - Arquitetura do FKSP

V1. EXPERIMENTOS

Diversos tipos de experimentos foram realizados, em
variadas condi¢gdes de vdo. Os mais interessantes sdo aqueles
em que ocorrem obstrucdo dos sinais GPS, que devem ser
cobertos somente através do processamento das informacdes
da UMI. Em geral, a falta de dados GPS até 10s ndo causou
grandes problemas e o algoritmo FKSP com a integracdo de
dados DGPS/SBAS — UMI teve desempenho satisfatério em
tempo real. Os resultados mostrados a seguir foram obtidos em
tempo real.

As figuras 2 e 3 mostram um intervalo de tempo na qual
ocorreram 3 problemas com sinais GPS: obstrucdo do sinal
GPS de 3s (em 72035s), obstrucdo de 2s (em 72041s), e
obstrucdo de 26s (em 72053s). Neste experimento, realizou-se
um vdo de cerca de 03 horas, onde os dados de DGPS foram
amostrados a 20Hz, e a UMI a 10 Hz, portanto a uma taxa
menor que a do DGPS.

A figura 2 mostra a altitude predita (linha continua preta) e
respectivos desvios-padrdo (linhas azuis claras), altitude
corrigida (quadrados azuis), e medidas GPS de altitude
(asteriscos vermelhos).

Verifica-se que os dados GPS préximos dos instantes das
obstrugdes 1 e 2 sdo de baixa qualidade. Notadamente entre a
primeira e segunda obstru¢do os dados de altitude do GPS
chegaram a estar equivocados em até 90m. No entanto, tanto a
predi¢do, quanto a estimag@o amenizaram estes dados ruins e
mantiveram um erro menor.
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Fig 2. Altitude vs. Tempo: predito e respectivos desvios-padrio,
estimado, e medida GPS.

Na longa obstrucdo do sinal GPS de 26s, aos 72080s, o erro
final de predicdo foi de 28m, com o desvio-padrdo estimado
pelo FKSP de 26m, mostrando portanto consisténcia estatistica
bastante apropriada. A figura 3 mostra 0 mesmo ensaio para a
coordenada de velocidade na direcdo nadir. Nesta situagao,
nota-se que o FKSP praticamente nao utilizou a medida GPS
de velocidade, lembrando que este tipo de medidas tem um
desvio-padrdo maior (0,1 a 1m/s), sendo menos confidveis que
as medidas de posi¢do (15cm). Nota-se também que o erro de
predi¢do ao fim da dltima obstruc@o (26s) do sinal GPS foi de
cerca de 1,120,3 m/s (descontinuidade em 72080s).
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Fig 3. Velocidade Nadir vs. Tempo: predito e respectivos desvios-
padrdo, estimado, e medida GPS.



Em outro ensaio experimental, de cerca de 01:30 horas, os
dados DGPS foram obtidos a uma taxa de amostragem de
20Hz, e os da UMI a taxas de cerca de 60Hz. Para analise,
isolou-se um intervalo com 3 obstru¢des do sinal GPS quase
em sequéncia: de 3s (em 64559s), 8s (em 64574s), e de 30s
(em 64604s). Entre a segunda e a terceira obstru¢éio, somente
8 dados DGPS estavam disponiveis. Esta situacdo testa a
robustez do algoritmo, pois, devido a limitada disponibilidade
de dados DGPS, ndo houve tempo suficiente para
convergéncia do filtro. Esta condi¢do ocorreu com a aeronave
em movimento j4 no solo, em condi¢des de baixa velocidade.

As figuras 4 e 5 mostram o comportamento das varidveis
altitude (m) e velocidade na direcdo nadir (m/s), durante este
periodo critico. As obstrucdes nas figuras estdo caracterizados
pela auséncia de dados GPS (asteriscos).

A figura 4 (mantendo caracteres com o mesmo significado
da figura 2) mostra a altitude predita e respectivos desvios-
padrio, altitude corrigida (FKSP), e medidas GPS de altitude.

Verifica-se que os dados GPS apds a primeira obstrucio
permitiram o filtro convergir, pois nota-se a diminui¢do do
desvio-padrao. Por outro lado, apds a segunda obstrucéo aos
64574s, devido a insuficiéncia de dados GPS, o desvio-padrio
caiu muito pouco (de 14m para 11m). Ao fim da terceira
obstrucdo (aos 64604s) nota-se que a predigdo em altitude
(615,4m+30,3m) praticamente correspondeu a medida GPS
(611,1m) embora posteriormente as medidas GPS tenham
convergido para 604m, assim como o FKSP.
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Fig 4. Altitude vs. Tempo: predito e respectivos desvios-padrio,
estimado, e medida GPS.

A figura 5 mostra o mesmo ensaio de vOo para a
coordenada de velocidade na direcdo nadir. Alguns dados GPS
da ordem de 5 a 6m/s foram retirados da figura por problemas
de escala e para facilitar visualizagdo. As medidas de
velocidade do GPS sdo bastante dispersas, justificando
desvios-padrdo maiores (0,1 a 1m/s). Da mesma forma que no
ensaio anterior, o FKSP ponderou pouco a medida GPS de
velocidade. Neste ensaio, o valor predito ao fim da longa
obstrucdo (30s) do sinal GPS foi de —0,50+0,31 m/s, para a
medida GPS de -0,39m/s, visto na figura através da
descontinuidade em 64604s.
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Fig 5. Velocidade Nadir vs. Tempo: predito e respectivos desvios-
padrdo, estimado, e medida GPS.

A figura 6, mostra os residuos em altitude e em velocidade
na direcdo nadir para o intervalo considerado. Em altitude
obteve-se média e desvio-padraio de -0,2+1,4m, e em
velocidade foi de 0,091£0,46m/s. Os residuos nas outras
compontes tiveram comportamento semelhante.
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Fig 6. Residuos de Altitude eVelocidade Nadir.



VII. CONCLUSOES

Este trabalho mostrou a concep¢do, desenvolvimento,
implementacdo, e testes de um sistema de navegacdo em
tempo real, usando o GPS diferencial através de satélites
geoestaciondrios (DGPS/SBAS) integrado a uma unidade de
medidas inerciais (UMI). Em rotina, os DGPS sao amostrados
a 20Hz e os dados da UMI a 60Hz. O Filtro de Kalman Sigma-
Ponto (FKSP) foi customizado para esta aplicacdo. O trabalho
mostra os resultados obtidos em tempo real de dois ensaios em
v6o, onde foram ilustrados o comportamento do sistema
quando ocorrem “gaps” (auséncia) de dados GPS. Nos casos
descritos, aconteceram 3 interrupgdes em sequéncia que
puseram a prova a robustez do sistema implementado. Os
resultados foram satisfatérios, dentro da expectativa tedrica,
ou verificada através de simulagdes, como por exemplo na
Ref. [11], recentemente apresentada.
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