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RESUMO

0 trabalho analisa a utilizacdo de uma unidade de medida inercial, cons
tituida exclusivamente por acelerometros lineares para propagagio da atitu
de, como alternativa para unidades de medida inercial convencionais gue utlll
zam giroscopios. Desta forma, consegue-se um instrumento de navegacao com um
menor custo. De modo a aumentar a precisao das medidas realizadas, adota-se
‘um procedimento para eliminacdo dos ruidos de alta freqglidncia. Para  tanto,
as saidas acelerométricas, uma vez obtidas, sac submetidas a procedimentos
computacionais de suavizacgio baseados em técnicas estocdsticas de estimacao
de estado. Tal providencia permite que a prepagacac das imprecisces das sa{
dﬂs acelerométricas permaneca dentro de limites aceitaveis para as apllca
cbes desejadas. 0 desempenho da unidade inercial ¢ avallado atraves de simu
lacdes via computador digital empregendo dados relativos a orbita. e atitude
de um satélite artificial de baixa altitude.

USE OF DATA SMOOTHING STOCHASTEC TECHNIQUES AND A NON-GYRCSCOPIC INERTIAL
MEASUREMENT UNIT FOR ATTITUDE PROPAGATICN

ABSTRACT

This paper analyses the use of an inertial measurement unit (IMI),
composed exclusively of linear accelerometers for attitude propagatiom, as
an alternative to conventional inertial measurement units that use
gyroscopes, With this alternative, ome obtalns a navigation instrument with
a lower cost. In order to increase the accuracy of measurements, one adopts
a technique to eliminate high frequency noise. For this, accelerometer's
outputs are processed with the aid of data smoothing stochastic techmiques
based on stochastie state estimation, This allows the inaccuracies to
remain within acceptable levels for the desired applications. The
performance of the IMF is evaluated through digital cemputer simulation,
using simulated attitude and orbit data related to a low altitude
artificial satellite.

KEYWORDS: Guidance systems; Attitude estimation; Acceleration measurement;
Angular velocity measurement; Data smoothing; Kalmen filrers ‘

1. INTRODUGAQ

O presente trabalho consiste na analise
de uma proposta para propagacac de atitude

utilizando procedimentos estocdasticosde sua

vizacio de dados e unidade de medida iner
cial (IMU), de baixo custo, que utiliza cx
clusivamente acelercmetros lineares como sen
sores.,

Desde a sua concepcdo a maior parcela do
custo de uma IMU convencional é representada
pelo custo dos givoscépics. Assim, ac longo
das duas ultimas decadas, nota-se um aumenta

nas pesquisas que objetivam reduzir os  cus
tos dos sistemas de navegacde inercisil, tan
to na sua mecanizagdo como na sea instrumen

tagao {(Merhav, 198G). Os sistemas do tipo

"strap down'" representam um avango nessa di

recac, uma vez que os custos de meca
nizacdo foram significamente reduzi-

dos atraves da eliminagao das servo-—
-plataformas estaveis (e.g,Pitman,

1962). O custo relativo & instrumen
tacdo, no entanto, ndo sofreu altera

coes 1gn1f1cat1vas, uma vez gue 0S5

glroSCOplDS sdo ainda elementos vi

tais da IMU, A tecnologla "atrap
down" foi definitivamente implantada
gquando as limitacoes de velocidade de
processamento computacional foram
superadas e, a partir dai, acentua-
-5e 2 tendéncia em buscar  solucdes
alternativas ac uso dos giroscopios,
incentivada pelo grande desenvolwi
mento experimentado ma area de compy
tacao digital e de instrumentagdo.



4 concepgao de uma IMU nado-giroscdpica
baseia-se na possibilidade de se obter infor
macoes de aceleracao e velocidade angulares

através de sensores iineares do tipo  acele

rometros. Esta idéia ndo € nova, ¢ jd  exis
tem trabalhos na area a partir de 1967. Um
dos trabalhos mais significatives foi publi
cagao por Schuler et alii (1967} que apresei
tam e comparam cinco configuracdes de acele
rometros lineares, as quais podem ser usadas
para determinacao de ambas, aceleracgdo e ve
locidade angulares. No referido trabalho, &
feita uma analise deterministica dos resulta
dos, sem a preocupacio com modelos de erros
dos acelerometros e a comsegilente propagacao
dessas incertezas atraves das grandezas an
gulares. Sua idéia mais atraente &€ o fato de
exibir uma mecanizagéo bastante slmpllflca

, pois os acelerdmetros encontram-se Tigl
damente presos a um sistema de
que, a principio, pode estar localizade em
qualquer parte do veiculo, ac contrdrio de
outros trabalhos {Krishmam, 1265} onde o5
acelerdmetros lineares sio montados em tres
discos mutuamente ortogomais, girando todos

a uma mesma freqliencia angular constante. Es

ta tltima idéia tem merecide aindamuita aten
cho, como pode ser observado em Merhav(1982)
que utiliza basicamente os mesmos principics

apresentados por Krishman, valendo-se, PO

rem, de recursos mais avancados, somente ho
. . P ; - -
je disponiveis, para reallizar a separacaoc dos
sinais de origem angular e linear,

Em relacdo 20s trabalhos existentes na

drea, a proposta deste trabalho adota a con

cepcio mecanica mais simples possivel, seme
lhante aquela encontrada em Schuler et alii
{1967), & diferenca esta no tratamenta dado
as medidas dos acelercmetros, de modo a  di
minuir o nivel de ruido existente nas grande
zas angulares, antes que estas sejam submeti
das ao processe de integracdo. Neste  senti
do, as saidas acelerometricas sao submetidas
a procedimentos computacionais baseados em
técnicas estocasticas de suavizacdo {Orlan
do, 1983) que incrementam suasprec150esatra
vés da eliminacde de ruidos de alta frequen
cia, de forma gque o erro na atitude permane
¢a pna faixa de 0,1 grau (Trabasso, 1985)7,
admissivel no intervale de tempo exigido pa
ra sua aplicagio. -

0 desempenho desta proposta _para propaga
¢ao de atitude € avaliade através de uma ope
racao simulada da IMU, utilizando dados tam
bém simulados do satélite TD-1A(ESA). Real?
zam-se 05 testes para obter a atitude em ma
lha aberta, isto €, nio se considera a  pos
sibilidade de atualizagao das condigoes ini
ciais do processo de integracio. £ avaliado

o intervalo d¢ tempo em que a IMU opera den.

tro das condigoes de erro exigidas para us
aplicacoes desejadas.

2. NAVEGACAO INERCIAL COM ACELEROMETRCS

05 sistemas de- coordenadas utilizados
neste procedimento, mostrade ma Figura 1,
sa0: a) sistema de coordenadas inerciais{I];
b) sistema dc coordenadas veicular{V], rigi
damente ligado ao veiculo, -

coordenadas

1l

Fig. 1 - Sistemas de coordenadas imercial
e veicular,

Pode ser mostrado {Greenwcod, 1965) que
a aceleracdo inercial de um ponto M, acelera
do em relacdo 2 um sistema movei, € dado por:

> T o % T - -
=AOI+ﬂvxrv+rv+ Zﬁvxrv+ﬁvx (ﬁvxrv) N
(1)

nde: KI-ace1eragéo inereial do ponto M3

Agy ~ aceleragao linear da origem do sihtema
veicular em relacdo ao sistema inercial; -
vetor da origem do sistgma de coordena&%s
veiculares ao ponto M; (3, - velocidade angu
lar abscluta do sistema veicular.

Se o ponto M for fixado no sistema veicu
lar, a Equag3o 1 passa a ser:

i - - 2)

AI=A it vxrv+9vx( vxrv). {
Para um ponto F, fixo sobre os eixos wvel

culares, mostrado na Figura 1, define-se:

r =LEf T (3)
v jv

e -> ) > d
AOI = Avllv 3 AV23V + AVBkv . (4)

onde I;, jy & k, sdo os versores do sistema
de coordenadas ve1cular LE € a distancia do
ponto F a origem do sistema de coordenados
veicular, referenciado ao longo do texto co
mo brago de Fy A ,, Ay, € Ay, sic as  proje
;oes da aceleragao inercial Agp ao longo dos
eixos do sistema veicular.

Substituindo as Equagoes 3 e & na  Equa
cdo 2, tem-se:

A (@ -2 .0 ). L)

i)
AI F V1 V3 vy vz

: ) 2 2
+ [a,, = (@2 492 ) LE]
+la, @, 40 .0 )LL)k (5)

A aceleracao inercial expressa no siste
ma veicular pode ser calculada de forma ana
loga & da Equagdo 5 para qualquer outro
ponto localizado sobre os eixos do  sistema
veicular, tomanda valores convenientes para
o vetor ry. Em particular, considera-se a



situacdo onde nove acelerometros encontram-
-gse sobre o sistema veicular,obtendo-se equa
¢coes andlogas a Equagao 5, onde cada  compe
nente caracteriza a saida (determlnlstlcaT
de um dado acelercmetro.

¥

24

vi

Fig. 2 - Arranjo de nove acelerometros sobre
o sistema de coordenadas veicular.

As setas na Figura 2 indicam o eixo sen

sivel dos acelerdmetros, A notacdo Ay, - IS
usada para indicar o valor de saida dé’? um
acelerometro; os indices iej lndlcam, respec
tivamente, a direcdo do eixo sensivel e o

eixo sobre o qual se localizao acelercmetro.

As saidas dos nove acelerometros sao mo
deladas de forma analoga a4 Equagao 5,da qual
se obtém:

A=A -{R -0
Viz Vi V3 vl

. ) La. (6)
V2

As oito equacdes restantes podem ser ob
tldas de forma similar. Por meio de manlpula
caon algébrica deste sistema de nove equacdes
obtém-se as componentes da velocidade  angu
lar necessarias para o calculo da atitude do
veiculo. Estas sdo obtidas inicialmente na
forma de produtos @,, -9 2s_POT excmplo) a
partir das saidas dc acelerometros com ei
xos sensiveis concorrentes, eliminande a com
ponente da aceleracdo angular.

Assim:

A ' '
Q .0 = Y21 ¥z Viz  Viiz 7y
Vi V2 2(Lh +LY) 2{La +Lc)

As duas equa;oas restantes (QVl. st e

Oy, 85 sao obtidas de forma analoga e da
sofugao deste sistema de equagdes  resultam
os valores quadraticos das componentes da

velocidade angular. O problama de amblgu1da
de de sinal destes valores é solucionado com
a informagdo das aceleragdes angulares i,
calculadas a partir das saidas acelerométri
cas e consideradas constantes num pequenc in
tervale de tempo. -

Uma vez obtides as componentes da veloci
dade angular, a atitude & obtida a partir da
integracdo da seguinte equagdoc (Wertz,1978):

q = 035 qu » (8)

<

onde qT = [q1, 92+ 43s qs] € o vetor formado
‘pelos quatro parametros .Simétricos de Euler
{ocu quaternion); e Ry, admitida constante no
intervalo entre as medidas, & a matriz for
mada pelas componentes de velocidade angular
inercial do veiculo, expressas mo sistema de
coordenadas veicular:

0 O, R, nvl
N 0 Q Q
ﬂ - 3 Vi vz (9)
v 0 - 0 Q
Vo V1 V3
Vi _sz —ﬂV3 0

Visto que as componentes de  velocidade
angular resultam de combinagdes das saidas
dos acelerdmetros, as gquais trazem impreci
soes inerentes a sua operagao (ver modelo de
erre dos acelerometros}, a Equacac 8 nac &
solucionada na seqlencia previamente  expos
ta. Para aumentar a precisao dos registros
de velocidade angular, submetem-se as saidas
acelerométricas a um procedimento de suaviza
¢ao de dados, antes que sejam utilizadas pa
ra gerar as componentes da velocidade  angu
lar do veiculo.

3. PROCEDIMENTO DE SUAVIZAGAQ DAS SaIDAS ACE
LEROMETRICAS

3.1 ~ CONDICOES GERALS DO PROBLEMA

Denomina-se "noite da unidade" ao inter
vale de tempo definido pelos instantes  ini
‘ciatl, Ty, e final, TF, do procedlmento no
qual os sensores nao-lncr61als, talscomosen
sores solares e de horizonte, nac sao utxli
zados para auxiliar o célculo da atitude do
velculo. O intervalo "noite da unidade" é
discretizado de acordo com o modelo proposto
na Figura 3.

5

' P -+ -——~L
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Fig., 3 - Discretizacao do intervalo no qual
serd aplicado o procedimento de sua
vizacao,

Admitindo que a eliminagdo de erros sis
tematicos tenha sido feita, consideram—se os
valores de AV(TJ) (onde, por simplicidade de
notagao, Avi j = Ay) como medidas  resultan
tes do arranjd da Fig. 2, corrompidas por um
erro aleatoric w(T:) de média nula. Deseja-
-gse, nos instantes Ty, k = 1,2,...,k, a ati
tude de veicule, calculada atraves das wvele
cidades angulares {ver Equagao 7).



3.2 - IDEIA GERAL DO ESQUEMA PROPOSTO

Através da utilizagde de uma fungdo para

metrizada do tempo, por exemple um pelino
mio, interpola-se:
A M, T TSI, » (10)

isto &, supoe-se que as saidas dos acelerome

tros possuam uma forma funciomal, no caso um
polinomio, dentro de cada subintervalo de
discretizagde Ty, Tk+1. Trabalhos ma drea
(Orlando, 1983) ratificam essa possibilidade
de uma forma genérica, e os itens seguintes
referem—se aos recursos que foram utilizados

na mentagem desse polinomio, ou seja, a de
coeficien

terminacac de seu grau e de seus
tes para todos os subintervales Ty, Tiq-

3.3 - ESCOLHA DD GRAU DO POLINOMIO

Ja existe um procedimento iterative para
determinar o grau do polinomio interpolador,
inserido na técnica de suavizacdo de dados
(Orlando, 1983). Esse procedimente,  porem,

nace é adeguado para os propositos deste tra

balhe, uma vez que inviahiliza o processamen

to em tempo real. Visando contornar esse pro’

blema, foi desenvolvido um procedimento heu
ristico (Trabasso, 1985) para que o valor do
grau do polinomio fosse avallado ap iniciar o
procedimento de suavizacao, Neste trabalho,
o grau adequado do polinomio sera  admitido

conhec1do, tendo sido determinado por algu

ma forma de avaliagae, a priori.

Considerou-se também, apos testes, ser su
ficiente manter o grau do polinomie constan ~

te para todos os subintervalos Ty, Tr41, ou
seja, constante ao longo de toda a "noite da
unidade". Por questac de simplicidade dos
algoritmos, adota-se o mesme valor de np

{grau do polindmio) para todos os aceleramg

tros.

3.4 - CALCULQ DOS COEFICIENTES DO POLINGMIO

Seja:

2 np
T = P
Av( ) xak + xsz + szT + + xnpkr * g

(1)

o polindmic que ira representar uma das sai

das acelerométricas no subintervalo AT, =

= T4y = Tg» onde o indice np é o grau do
polinomio e £ representa o erro de ajuste.

0s coeficientes X, do polinomio sao es
timados atraves do filtro de Kalman, obten
do-se uma curva que fornece estimativas ot1
mas das saidas acelerométricas no  decorrer
do tempo, num sentido médio quadratico, que
elimina os ruldes de mais alta '
presentes nas medidas.

Considerando que as componentes do ruido
nas observacdes (saidas dos acelerometros)
sdc nao-correlacionadas entre si, entio cada
componente do vetor de observacoes pode ser
processado separadamente (Sorensom, 19646},
sim, & medida que cada dado & processado, o5
valores dos coeficientes do polinomio sofrem
variagdes a fim de que a curva ajustada

frequéncia

passe a incluir a informacao fornecida por
este dado.

Devido ao processo de estimacdo  sequen
cial, os coeficientes do polinomio wariam di
namicamente, isto e:

('r. ) = X; (T.) + U, (1'.), {12}

‘onde Wjj € uma sequéncia branca gaussiana,
que representa a incerteza no modelamento di
namico dos coeficientes do polinomio, com a
seguinte estatistica:

E [wik(rj)] = 0

E(W;, (T ) W (Ti}] = Qikatj - (13)

onde Ef.]representz o operador expectancia.

Neste procedimento supde-se que a matriz
de covariancias de Wiy, Qjk» € diagonal. O
vetor constituido pelos elementos i (13D,
i=0,..,.,0p desta diagonal sao estimados
através de um procedimento demido adaptati
vo {Rios Neto e Kuga, 1982). -

As ohservacdes utilizadas na  estimacao
dos coeficientes do polindmic sdo as saldas
acelerométricas modeladas por:

Y(TJ.) = Av('l‘k+1'j) + u(Tj) s (14)

onde v(t;) € uma sequencia branca gaussiana
de estatistica:

E[V(Tj)] =
E[v(Tj) vT(TQ)] = R(Tj)GTjTE. (15)

A Equagdo 14 pode ser expressa na seguin
te forma:

€)= RO XD 4 v ) (8)
onde ;
0 i) np
H(Tj+1) & [Tj+1 IEERRS syl 41 1 Un

e XT=[Xpp,.un, Xik»+«-»%np x] € o vetor de
estado do procedimento de estlmagao, consti
tuido pelos coeficientes do polindmio inter
pelador. -

Obtém~se, portante, uma forma adequada
de apressntar o problema para aplicagac do
filtro de Kalman (e.g. Sorenson,i966) ou se
ja:

X(Tj+1) = X(Tj) + W(Tj) ’ (182

¥, ¥, Q19)

j+1

) = H(Tj+1) X(tj+1)4-vhs+1

Juntamente com ¢ processamento para esti
macao dos coeficientes do pollnomlo, existe
um processamento auxiliar para estimar o ni
vel de rulde a ser incluido.na dindmica do
estado, cujo algoritmo pede ser  encontrado
em Rios Neto e Kuga (1982).



Ap6s a filtragem, é feito o calculo das

saidas acelerométricas utilizando os  coefi
cientes estimados, através da seguinte equa

gao

Kv(leTj)

as quais sao utilizadas no cdlcule das velo

cidades anpgulares,

4. TESTE DO PROCEDIMENTO E RESULTADCS

4.1 - CALCULD DAS SATDAS ACELEROMETRICAS DE

= H(Tj) i(TJ]TJ) . (20)

TERMINISTICAS

Para modelar as safdas aceleroméiricas
(deterministicas), uma das quais representa
da pela Equacao 6, utiliza-se um simulador
de atitude de um satélite artificial do ti
po TD-1A-ESA, sujeito semente a torques de
perturbagio (Moro, 1983). Este simulador ge
ra dados referentes as componentes da acele

ragao (QVI) e velocidade (QVl)angulares, eE

pressas np sistema de coordenadas veicular.

Tambem sao gerados dados das componentes
do vetor posigao da origem do sistema velcu
lar em relacao ao sistema inercial,

dor movimenta kepleriano (Trabasso,1385).

nalmente, g simulador de atitude do satélite
fornece os dados nominais de atitude, via qua

ternion e angulos de Euler.

0s valores iniciais da velocidade  angu

lar e dos angulos de Euler sao:

]
n

L, = 1,13 E-3(rad/s) @ = 2,85 (rad)
v2'= 1,13 E-=3(rad/s) O = 1,57 (rad)
s = 1,74 E-3(rad/s}) ¢ = 2,56 (rad)
E necessario estabelecer ainda um conjun
to de bracos dos acelerometros para definiy

completamente as saidas acelerométricas (de

terministicas). Os critérios usados para a

definigde desses valores consideram as limi

tagoes fisicas do veiculo, bem como a tenta

tiva de evitar o efeito multiplicativa, call

sado pelos bragos dos acelerometros, nes
ruidos presentes nas saidas acelerométricas
reais. Adotou-se um conjunte de brages de va
lor maximo igual a 0,5 (w).

4.2 - MODELAMENTO E SIMULACRO DAS SATDAS ACE

através
dos quais calculam-se as componentes da ace
leracao linear da origem do sistema de cooxr
denadas veicular (Ayj) utilizando um simuls

LERDMETRICAS REATS

0 modelamento das saidas reais dos acele
rometros, RAvl , & feito acrescentando um

erro aleatorio ée média nula 3s saidas ace

lerométricas deterministicas calculadas no
item 4.1.

No eryo oy;, que € incluido na saida de
um sensor localizado sobre o eixo  veicular
vi, & mnodelado por (Maybeck, 1979):

o =A K +B +A K +4 K +Va,
Vi viwvi Vi vz Vi ¥z V3 V] Vs

(21)

onde: K, -erro do fator de escala;B, erro
de polarizagao de 'bias" 3Byl ve - errode sen
sibilidade tramsversal do sensor em relagio
ao eixpo veicular v2; K,y ,v3 — eTro de sen51
bilidade transversal do Sensor em relacdo ao

eixo veicular vi; vi-ruido aleatdrio.

Para o acelerometTo "Q-Flex Servo-accele

|rometer utilizado na simulagdo tem-se:

Kv1= 2,0 -6 K =2,0 E-3

=K
Vi,V VL, Vy

B =1,0 E-5 ° v, =1,0 E-§
vy

valores estes fornecidos pelo fabricante do
sensor, sendo que os treés primeiros sae  de
natureza tendenciosa e utilizados na correcio
de erros sistematicos. Para a simulacao de
erres puramente aleatorios, wutilizam-se vi
(desvio padrac) e umz parcela adicional cor
respondente, & variacdo aleatdria dos erros
anteriores,para ter uma condigio bastante
desfavoravel, Qs erros correspondentes a par
cela adicional sao independentes de v; e in
dependentes entre si, com desvios padrdes to
mados iguais a 107 dos valores de K,q, Bvl’
Kv1v2 e Kvlva‘ Modelam-se esses erros como
gaussianos que sdo entde gerados numericamen
te {e.g, Jones, 1971),

4.3 - CALCULO DOS PARAMETROS DE SUAVIZACAO

Apresentam-se a segulr os valores dos pa
rametros utilizados no procedlmento de suavi
zacao das saidas acelerométricas, ou seJa,
o grau do pollnomlo interpolador e as 1nfor
macoes a priori do estado e da matriz de cg
varidncias dos filtros primcipal e auxiliar.

4.3.1 ~ GRAU DO POLINOMIO

Para um intervalo "noite de unidade™igual
a 10 minutos ATy =3,0 segundose (1j,1-T5)=30
mlllseegundos, chega se apos testes de 51mu

lagdo,a up =2 (Trabasso,1985). Este valor e

atribuido acs nove polinamios cada um repre
sentando uma saida acelerometrica.

4.3.2 - CARACTERIZACAO A PRIORI DOS FILTROS

a) Filtro principal
. Estado P

Toma-se o valor de Xpy igual a safda ace
lerométrica no instante Tj- Adota-se xlk =
Lk = - 0.
. Matriz de covariancias do erro(u:estado
Adota-se o mesme valor para os move ace
lerometros:

diag P = [1E~5, 1E~-8, 1E-15]

b) Filtro auxiliar

. Estado i

ToT(T) = [1E-13; 1,2 E~14; 1B-15] ,
vdlide para tados os polinomios.

. Matriz de covariancias do erro no esta
do



ApGs testes realizados, toma-sea seguin
te matriz:

diag Pq(Tk)= [1E-26; 1E-27; 1E-28].

4.4 - BRESULTADOS DA SUAVIZACAD NAS
ACELEROMETRICAS

SATDAS

Apresenta-se ma Figura 4 uma das curvas
de erro referente as saidas acelerometricas
com e sem o procedimento de suavizacao de
dados, O parametro utilizado na andlise da
precisio das grandezas & o erro absoluto com
e sem suavizacao, calculado pela diferenca
entre o valor nominal e o valor suavizado e

nav-suavizado, respectivamente. _
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| se--v--o-ea- S/ALS. -
——— C/ALIS. |

- . !
Fig. 4 - Resultado da suavizacdo na saida
acelerométrica,

As curvas dos outros acelerometros restan
tes sap analogas.

As comseqiiéncias da suavizagdo das  sal
das aceleroméiricas na geracao das velocida
des angulares podem ser visualizadas na Figu
ra 5, onde ¢é apresentada uma das curvas

com € sem suavizacao.
|

Fig. 5 - Cdlculo da velocidade angular atra
ves das saldas acelerométricas sua
vizadas e nao-suavizadas.

0 passo seguinte para chegar a atitude do
veiculo e realizar a integracdo da  Equacdo
10,da qual resulta o guateérnion. Esta inte
gracio fol realizada por trés métodos distin
tos, a saber: Runge-Kutta de quarta ordem e
passo fixo; método de Euler e solugdo analil
tica aproximada (Wilcox,1967). Como a preci
sao dos resultados nio apresentou diferencas
significativas entre os tres métodos, opta-
-se pela solugae analitica aproximada, ja
em uso corrente nos sistemas de navegacdo do
tipo "strap-down".

Para avaliar os resultados de uma £forma
menos abstrata, a atitude e expressa atraves

dos angulos de Euler, calculadas a

partir
dos quatérnions,mostrados na Figura 6.
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Fig. 6 - Erros absolutos nos ingulosde Euler
suavizados e ndo-suavizades

Pela Figura 6 ve-se a necessidade do pro
cedimento de suavizacao de dados no caleculo
da atitude, pois enquanto o erro ma atitude
nao-suavizada ultrapassa 0,1 grau em aproxi
madamente 1 minuto, este valor de erro e
atingido pela atitude suvavizada somente apas
10 minutes, enquante a atitude varia cerca
de 70 graus.

5, CONMCLUSOES E COMENTARIOS

A conclusio mais significativa deste tra
batho refere~se aos resultados obtidos a pai
tir do procedimente de svavizacdc de dados.
Vé-se claramente através dos erros nos ingu
los de Euler que este trabalho torna-se in
viavel sem este .procedimento. No cdlculo da
atitude fei testado também um conjunto de
bracos menores em relagae aoc citado na secao
4.1, observou-se um aumento dos erros nz ati
tude, o que confirma a expectativa de gque €



possivel alterar significamente os erros na
atitude atraves dos bragosdos acelerometros.

A aplicagac do procedimento de  suaviza
¢do as saidas acelerométricas e nao as COMPO
nentes de velocidade angular justifica-se pe
lo fato de estas ultimas seram geradas a par
tir de operadores ndo-lineares (veja Equacao
7) levando a erros aleatorios nao-gaussianos
e de média nio-nula, contrariando hipdteses
basicas para aplicacgiae do procedimentc de
suavizacio de dados. Um outTo ponteo possivel
de aplicacds & na propria Equagae 7 que Te
presenta o produto das grandezas angulareé?
Esta tentativa, perem, apresentou resultados
insatisfatorios devido & naturesza destas
quantidades que, em geral, apresentam um
comportamento bastante oscilatdrio em torne
do zero.

Através das curvas apresentadas na secdo
anterior, ve-se que para um tempo de  opera
cdo de 10 miputos a precisio dos resultados
da atitude atingem valores invidveis para
aplicagoes espaciais. Assim, com todos os re
cursos de melhoria aplicadas & IMU nae  foil
possivel um tempo de operacao acima deste 1limi
te.Esta situagio seria viavel caso se pudesse
contar com um sistema auxiliado de navega
¢Ao, que ja & objeto de estudo, visando dar
continuidade a este trabalho. Aindaneste sen
tido, pretende-se analisar mais detalhadameﬁ
te o procedimento de suavizacdo de dados ex
plorando principalmente dois aspectos: -

- aumento do iatervalo de suavizagao AT, ,

- calculo das saidas acelerométricas suaviza
das mos instantes Tj e n3o somente a cada
final de intervalo ATk.

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

GCREENWOOD, D.T. Principles of dynamics.
Englewcod Cliffs, Prentice Hall, 1965,

JONES. D,W. An analysis of approach
navigation and guidance requirements for
the Grand Tour Missions to the other
planets. Applied Mechanics Research
Laboratory Report 1025, The University
of Texas at Austin, 197t%.

KRISHKAN, V. Measurement of angular velocity
and linear acceleration using linear
accelerometers. Journal of Franklr
Institute, vol. 280, No. 4, Oct 1965
pP. 305-315.

MAYBRECK, P.S. (1979) Stochastic models,
estimation and control, vol. 1, New York,
Academic Press,

MERHAV, S.J. A nongyroscopic inertial
measurement unit, Journal of Guidance
and Control, vol. 5, No. 3, May-June
1982, pp. 227-235.

MERHAY, S.J. Low cost autonomous navigation
method for moderate-g missions. Journal
of Guidance and Centrol, vol. 3, Ne. 5,
Sept-Cct, 1980, pp. 405-415.

MORO, J. Simulacdo do movimento e de observa
coes de atitude para satélites artifi
ciais terrestres. Sdo José dos Campos,5P,
INPE, 1983. (INPE-~2649-RPI/075).

ORLANDO, V. Técnicas estocasticas aplicadas
a suavizacde, tratamento de  tendenciosi
dades e compressao de dados de rastreamen

~  to ou telemetria de satélites artifi
ciais. Tese de Doutorado em Ciencia Espa
cial, 530 José dos Campos, SP, INPE,1983.

(INPE~2909-TDL/149%).

PITMAN Jr., G.R. Inertial guidance. New York,
John Wiley & Sons, Inc., 1962,

RIOS NETO, A.; KUGA, H.K, Estimagzo adaptati
va do ruido no estado para o filtro de
Kalman. IV Congresso Brasileiro de Auto
mitica, vol. 1, pp. 101-105, 1982,

SCHULER, A.R.; GRAMMATIKOS, A.; FEGLEY, K.A.
Measuring rotational motion with linear
accelerometers. IEEE Transactions on
Aerospace and Eletronic Systems, Vol.AES-
-3, May 1967, pp. 465-471,

SORENSON, H.W. Kalman filtering techniques.
New York, NY, Academic, 1966, Advances in
Control Systems, (3):219-292,

TRABASSO, L.G., Anteproijeto de uma unidade de
medida inercial nao-giroscdpica. Disserta
cho de Mestrado em Cieéncia Espacial. Sio’
José dos Campos, SP, INPE, 1985 (ne  pre
lo).

WERTZ, J.R. Spacecraft attitude
determination and comntrol. London, D.
Reidel, 1978, {Astrophysics and Space
Science Library).

WILCOX, J.C. A new algorithm for strapped-
down inertial navigation. IEEE
Transactions on Aerospace and Eletronic
Systems. vol. AES-3, no.5, sept. 1967,
pp. 796-802.



