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RESUMEN

Partiendo de los datos almacenados durante un vuelo suborbital de un cohete sonda VS30 se analiza, 
en modo post-procesado, el desempeño del sistema de navegación integrada INS-GPS a bordo del 
mismo. Si bien la saturación del giróscopo axial durante el vuelo impidió parcialmente medir la 
velocidad de espinado del vehículo, dato crucial para el cálculo de su actitud, gracias a que los 
acelerómetros estaban separados del eje de rotación del vehículo, estos registraron la aceleración 
centrípeta. Con base en ésta información, el sistema de navegación integrada aquí propuesto permite 
estimar la actitud completa durante todo el período de tiempo bajo estudio. Se presentan las bases del 
método y se analizan los resultados.

Palabras clave: Navegación Integrada INS-GPS, cohete suborbital, saturación de giróscopos, 
estimación de actitud.

INTRODUCCIÓN

Un sistema de navegación inercial (INS) con instrumentos fijos al vehículo (strapdown) incluye una 
unidad de mediciones inercialés (UMI) y una computadora de navegación que integra en tiempo real 
las ecuaciones de la cinemática (algoritmo INS) para determinar las variables de navegación, o sea, la 
posición, velocidad y actitud instantáneas del vehículo a una tasa sólo limitada por la velocidad de 
muestreo adoptada. Sin embargo, los errores en las condiciones iniciales, los de medición y las 
aproximaciones de la integración, inducen errores en los parámetros de navegación crecientes con el 
tiempo. Para compensar estos efectos, los sistemas de navegación integrada fusionan la información 
inercial con la provista por instrumentos exteroceptivos sobre posición, velocidad, actitud, etc. Esto 
permite acotar los errores de navegación manteniendo una alta tasa de información.
En este trabajo se analiza el desempeño, en modo post-procesado, de un sistema de navegación 
integrada basado en el filtro de Kalman extendido (EKF). Los datos utilizados corresponden al vuelo 
suborbital experimental de un cohete sonda VS30 a combustible sólido de la Agencia Espacial 
Brasileña, lanzado el 16-12-2007, cuya carga útil yojiva de contención y recuperación (2a etapa del 
cohete) fueron diseñadas y construidas por la CONAE A partir de los datos de vuelo se sintetizan 
trayectorias ideales y se simulan mediciones consilentes con la perfomance de los sensores a 
bordo. Esto permite evaluar y validar, para este experimento, el desempeño de los algoritmos 
de navegación integrada para las configuraciones instrumentales consideradas.
La carga útil incluyó un INS strapdown, desarrollado por la CONAE, un receptor GPS desarrollado 
por la Facultad de Ingeniería de La Plata y otro GPS de la agencia espacial brasileña. La UMI incluyó 
una unidad comercial Motion Pack Systron Donner (SD) compuesta por 3 acelerómetros y 3 
giróscopos y un giróscopo interferométrico de fibra óptica (IFOG), desarrollado por el Centro de 
Investigaciones Opticas de La Plata. Este último, montado en la dirección axial del cohete, con un 
rango de medición superior al de la SD, dada la previsión de que ésta saturaría durante el vuelo. Sin 
embargo, modificaciones ulteriores en la trayectoria del cohete produjeron también la saturación del 
IFOG lo que privó al sistema de navegación de esta información durante una parte el vuelo. Dado que 
la UMI estaba desplazada del eje de rotación del cdiete los acelerómetros transversales registraron en 
todo instante la aceleración centrípeta debida a la rotación axial. Se demuestra que es posible 
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c o m p e ns ar  l a f all a d el  I F O G us a n d o  est as  m e di ci o n es  y  s e a n ali z a  l a c o v ari a n z a  d e  l os err or es  p ar a  l as 

c o nfi g ur a ci o n es  c o n  y  si n m e di ci ó n  a c el er o m étri c a  d e  l a v el o ci d a d  a n g ul ar.

N O T A CI Ó N  Y  E C U A CI O N E S  CI N E M Á TI C A S

C o nsi d er a m os  l as t e m as d e  r ef er e n ci a ( v er [ 1]): e:  T e m a  t err estr e s oli d ari a a  l a Ti err a  c o n  ori g e n  e n  el  

c e ntr o d el  eli ps oi d e  d e  r ef er e n ci a W G S- 8 4;  i: T e m a  i n er ci al c o n  ori g e n  e n  el c e ntr o d e  l a Ti err a  y  

ali n e a d a  c o n  l a t e m a “ e ”  al  i ni ci o d el  v u el o;  g:  T e m a  g e o gr áfi c a  l o c al ( E N U c o n  ej e  X  h a ci a  el  Est e,  Y  

h a ci a  el  N ort e,  Z  p er p e n di c ul ar  (s ali e nt e) al  pl a n o  t a n g e nt e l o c al d el  eli ps oi d e  W G S- 8 4;/ ?:  T e m a  fij a 

al  c o h et e,  c o n  ej e  X  e n  el  ej e  d el  mis m o.  S e  s u p o n dr á  u n a  tr a nsf or m a ci ó n c o n o ci d a  e  i n v á d a nt e e ntr e  

l a t e m a ó  y  l a d e  l a U MI t w . El  s u p erí n di c e c  s o br e u n  v e ct or  i n di c a q u e  ést e  est á  r ef eri d o a  l at e m a 

“ c ” . C¡f  r e pr es e nt a l a m atri z  d e  c a m bi o  d e  b as e  e ntr e l a t e m a “ c ”  y  l a t e m a “ d ” . Iπ  e R " x n es l a 

m atri z  i d e nti d a d, a > d c es  l a v el o ci d a d  a n g ul ar  d e  l a t e m a “ c ”  r es p e ct o d e  l a t e m a S(·)  r e pr es e nt a 

el  o p er a d or  m atri ci al  d el  pr o d u ct o  v e ct ori al,  t al q u e:  a x b  =  S( á)·  b  y  d efi ni d o  c o m o:

( 1)

Si e n d o  R e y  V e =  d( R e)∕ dt, r es p e cti v a m e nt e, l a p osi ci ó n  y  v el o ci d a d  d el  v e hí c ul o  e n  t e m a t err estr e, 

l as e c u a ci o n es  ci n e m áti c as  d e  n a v e g a ci ó n  e n  es a  t er n a  s e es cri b e n  s e g ú n ([ 2] y  [ 3]):

R β  =  V *  ( 2)

V *  = cjf k  - 2 S(f ⅛) V, + γ *( R *)  ( 3)

⅜ = Cι S( ⅛)  =  Cj S( < ⅛)- S( n∙) Cj  ( 4)

D o n d e:  a >¡¡, =  [ e >z e >r a >z  ] ~ es  l a v el o ci d a d  a n g ul ar  d e  l a t e m a d el  v e hí c ul o  ( 6) r es p e ct o d e  l a t e m a 

i n er ci al (i) e n  t e m a ( ⅛), m e di d a  p or  l os gir ós c o p os;  fb  =  [fx ft fz ∖ es  l a f u er z a es p e cífi c a e n  

t e m a d el  v e hí c ul o  m e di d a  p or  l os a c el er ó m etr os  (l as c o m p o n e nt es  X  c orr es p o n d e n  al  a c el er ó m etr o  y  

gir ós c o p o  a xi al es y  l as Y- Z  a l os tr a ns v ers al es); Ω ei e =[ 0 0 ∕ 2e ]r es l a v el o ci d a d  a n g ul ar d e  l a 

Ti err a  e n t e m a t err estr e, c u m pli é n d os e: Ω ^ = ωf 6 + ω  bb e ∖ γ e ( Re ) =  g*( R β )- S2 { Ω* e j Re es l a 

gr a v e d a d  a p ar e nt e e n t e m a t err estr e ( gr a vit a ci ó n m e n os  l a a c el er a ci ó n c e ntrí p et a). E n  [ 4] p u e d e  

e n c o ntr ars e  u n a  f or m a efi ci e nt e  d e  c al c ul ar  est e  últi m o  t ér mi n o.

N A V E G A CI Ó N  I N T E G R A D A

L a  Fi g ur a  1 m u estr a  u n  es q u e m a  g e n er al  d e  n a v e g a ci ó n  i nt e gr a d a [ 5] q u e  f usi o n a l as m e di d as  m  d e  

l as m a g nit u d es  i n er ci al es m  c o n  d at os  d e  s e ns or es e xt er o c e pti v os,  p or  ej e m pl o  m e di ci o n es  d e  p osi ci ó n  

G P S  a d q uiri d as  e n  i nst a nt es tk  . S e  esti m a n  l as v ari a bl es  d e  n a v e g a ci ó n  a gr u p a d as  e n  el  v e ct or  x,  l os 

p ar á m etr os  p¡ y  p e d e l os s e ns or es i n er ci al es y  e xt er n os. L as  esti m a ci o n es e n el i nst a nt e tk : 

χ j k, p i k y  p e k c o nstit u y e n  l as c o n di ci o n es  i ni ci al es p ar a  l a i nt e gr a ci ó n d e  l as e c u a ci o n es  ci n e m áti c as  

c o n el al g orit m o I N S (si mil ar al pr o p u est o  e n [ 6]) h ast a  l a pr ó xi m a  a d q uisi ci ó n  d e  u n a  m e di ci ó n  

e xt e m a y ¿ + 1 . E n  tk +l s e c al c ul a  l a i n n o v a ci ó n δ y  (tk +l ) c o m o  l a dif er e n ci a  e ntr e  es a  m e di ci ó n  y  s u  

esti m a ci ó n y t + 1 ~  ̂ lk +l  ( ⅞+ l , pe ⅛)  c al c ul a d a,  m e di a nt e  el  m o d el o  d e  l os s e ns or es e xt er n os,  e n  f u n ci ó n 

d e  l a esti m a ci ó n  a  pri ori  x ¿ + 1 d et er mi n a d a  p or  el  al g orit m o  I N S.
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(5)

Donde, Hk+l es el Jacobiano de hk+i y ξyk un ruido de medición supuesto con covarianza .

Figura 1: Estructura del sistema de navegación integrada confusión de datos

DATOS SINTÉTICOS PARA LA EVALUACIÓN DEL SISTEMA DE NAVEGACIÓN

Partiendo de los datos almacenados a bordo del vehículo VS30 se sintetiza una trayectoria usando el 
método propuesto en [7] (ver también [8]). Este método genera, independientemente de la dinámica 
del vehículo, soluciones explícitas del tiempo del sistema de ecuaciones diferenciales no lineales (2), 
(3) y (4) (trayectorias consistentes) incluidas en el subespacio vectorial de las funciones B-Splines.La 
consistencia con las ecuaciones cinemáticas de lastrayectorias sintéticas es crucial para evitar errores 
espurios en los datos que distorsionarían la evaluación de la perfomance (ver [8]).
Los datos de partida para sintetizar las trayectorias fueron: a) la posición del vehículo en tema e 
adquiridas por un GPS a bordo y transformados a la tema i mediante Cle; b) mediciones de la 
velocidad angular de la tema m respecto de la tema i en tema m provistas por los giróscopos. La 
medición de la velocidad angular axial fue sustituida por su valor simulado a partir de la saturación del 
giróscopo axial.

La Figura 2 muestra curvas sintéticas de la posición (expresada en latitud, longitud y altura), de la 
fuerza específica axial y de la velocidad angular axial.

De los gráficos de la fuerza específica y de la velocidad angular axial se destacan las siguientes fases y 
eventos del vuelo:
K 20s: Cohete en reposo sobre la rampa. Los acelerómetros miden la gravedad aparente en tema b. 
t = 2Os: Instante de lanzamiento del cohete.
20s <t < 40s: Vuelo propulsado. Aceleración máxima axial MIOm/s2 a los 40s.

t > 30s: Saturación del giróscopo axial SD en aproximadamente 8.7 rad/s. 
t ≥ tsaf= 42s: Saturación del giróscopo IFOG en aproximadamente 22.1 rad/s. 
t= 45s: Adquiere la velocidad angular axial máxima teórica.
t > 60s: Vuelo libre. El acelerómetro axial mide un valor aproximadamente nulo. 
í= 74s: Inicio del “despinado”. Abrupta disminución de la velocidad angular.
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Fi g ur a  2:  M a g nit u d es  si nt éti c as d e:  p osi ci ó n,  f u er z a es p e cífi c a  y  v el o ci d a d  a n g ul ar  a xi al es

M e di d as  si nt éti c as  d e  l a U MI  d es pl a z a d a  d el  c e nt r o  d e  g r a v e d a d  d el  v e hí c ul o
L as  tr a y e ct ori as si nt éti c as a nt eri or es s e o bt u vi er o n  c o nsi d er a n d o q u e  l a U MI  est a b a  u bi c a d a  e n el  

c e ntr o  d e  gr a v e d a d  ( C G) d el  v e hí c ul o  s o br e s u ej e  d e  r ot a ci ó n. Est e  n o  f u e el c as o  d el  V S 3 0,  d o n d e  

e xistí a  u n  br a z o  d e  p al a n c a  n o  n ul o  lh e ntr e  el  C G  y  l a U MI.  L os  d at os  si nt éti c os d e  l os a c el er ó m etr os  

s e g e n er ar o n  b aj o  l as si g ui e nt es hi p ót esis:

Hl)  C ¿  =I 3 ; H 2)  L a  U MI  est á  u ni d a  rí gi d a m e nt e al  v e hí c ul o  p or  l o q u e  1 ά  = ∖l χi lγ ,lzf = ct e ; H 3)  

∣ ω x ∣ » ∣ ω y | ,∣ ω z ∣ , sit u a ci ó n q u e  s e v erifi c a  al d es arr oll ars e  el es pi n a d o a xi al d el  c o h et e  a  p artir  d el  

pri m er  s e g u n d o  d e  v u el o;  H 4)  ω 2x  » | ώΎ |, p u es  | ώΎ | ≤  1  r a d/s2 e n  t o d o ti e m p o.

L a  v el o ci d a d  li n e al d e  l a U MI  r ot a n d o alr e d e d or  d el  ej e d e  r ot a ci ó n d el  v e hí c ul o  c o n u n  br a z o  d e  

p al a n c a  1*  a  l a v el o ci d a d  a n g ul ar  ω ‰  = ωj  es:

v f 7= ω l 7,χ l v c∕ ( ω ⅛ χ 1 ά ) ( 6)

L a  f u er z a es p e cífi c a  f ¿ pr o v o c a d a  p or  ω bi b e n  t e m as i y  b  s e o bti e n e  d eri v a n d o  ( 6):

C  =  v ,σ  = c ,4 ( < o‘ xl ‘) + c; ( ω4  × 1 4 )' = C' s( ω 4 ) s( ω4  )l4  + < ⅛ s( < ⅛ ) 1‘ 

f > S2 ( ω4 )l4 + S( < ⅛)l 4  ( 7)

D es arr oll a n d o  l a 2 a  d e  l as ( 7) r es ult a:

⅛  =[ ⅛ ω rω r -∕jr( ⅛ + o ⅜)+∕ 2 t ⅛ ω2 , frω r< ⅛  -lr ( < ⅛+ c ⅛) +∕ 2 c ⅛ < %, A r< o r< %  -∕z ( ⅛ + α ⅜) +∕ rω rα ⅛] 1  +  

+  [ < ⅛∕ z-< ⅛'r . < ⅛∕r- <s> √ z. ⅛'r- < ⅛ zχl τ

P or  H 3  y  H 4  l a e c u a ci ó n  ( 8) s e si m plifi c a  c o m o:

4 »  =[ θ* -  ai χl γ > ~  ω Λ ,̂ z] τ  ( 9)

L a  f u er z a es p e cífi c a  t ot al m e di d a  p or  l os a c el er ó m etr os  d e  l a U MI  s er á  e nt o n c es:

⅛ =f 4 +f 4 ( 1 0)
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N ot ar  q u e  l a f u er z a es p e cífi c a fb q u e  r e gistr arí a l a U MI  u bi c a d a  e n  el  C G  d el  c o h et e  es  l a f u n ci ó n 

f or z a nt e d e  l a E c  ( 3).

M O D E L O  D E  L O S  S E N S O R E S

S e ns o r es  i n e r ci al es:

L as  m e di ci o n es  i n er ci al es si nt éti c as a gr u p a d as  e n m  e  R 3 y  l as m a g nit u d es  si nt éti c as m  ori gi n al es  s e 

r el a ci o n a n m e di a nt e  el  si g ui e nt e  m o d el o,  d o n d e,  s e g ú n c orr es p o n d a, m  = ó ωj, :

m = m + b m + ξ „;  ξ m ' = Λf( 0, Qn < J(r))

b 1, =  ‰i  Ιm = ^ r( θ,IV(∕) ) < 1 1 >

b m  es  el  s es g o  y  ξ m , η m  r ui d os bl a n c os  c e ntr a d os  d e  d e nsi d a d  es p e ctr al  d e  p ot e n ci a  ( P S D) Q m  y  N m  . 

C o m o  el  gir ós c o p o  a xi al E F O G  s at ur a s u m e di ci ó n  a  p artir  d e  is at=  4 2s  l a v el o ci d a d  a n g ul ar  a xi al es  
m e di d a  m e di a nt e  l as a c el er a ci o n es  c e ntríf u g as  r e gi ár a d as p or  l os a c el er ó m etr os  tr a ns v ers al es ( Y, Z) al  

mis m o  ti e m p o q u e  d ej a n  d e  us ars e  l os d at os  pr o vist os  p or  el  Π 7 O G.  D e  ( 9), ( 1 0) y  el  m o d el o  ( 1 1) s e 

ti e n e p ar a  t ≥t s at(l a c o m p o n e nt e  Z  s ur g e d e  u n  c ál c ul o  si mil ar):

( 1 2)

D o n d e  fγ , fυ  γ , b f γ y  ξ z  γ s o n l as c o m p o n e nt es  e n  l a dir e c ci ó n  d el  ej e  Y,  r es p e cti v a m e nt e,  d e  l a 

f u er z a es p e cífi c a  si nt éti c a ori gi n al  e n  el  C G,  l a m e di ci ó n  si nt áti c a d e  l a f u er z a es p e cífi c a  e n  l a U MI  

d es pl a z a d a  d el C G,  el s es g o a c el er o m étri c o y  el r ui d o d el a c el er ó m etr o. El  si g n o s ur g e d e l a 
c o nfi g ur a ci ó n  g e o m étri c a  q u e  es  c o n o ci d a  a  pri ori.

L os  i nstr u m e nt os i n er ci al es f u er o n c ali br a d os pr e vi a m e nt e e n el L a b or at ori o  d e e ns a y os d e l a 

C O N A E,  p er o  s e c o nsi d er ó u n a  i n est a bili d a d d e  s us p ar á m etr os  d el  or d e n  d el 1 0 %. L os  v al or es  

utili z a d os  p ar a  r e ali z ar l a si m ul a ci ó n  d e  l os s e ns or es r es ult a n así:

A c el er ó m etr os:  O  y  =  6. 4. 1 0 ~ 7 I, Γ m2  Z s 4 1/[ H z ]: b y =[ 8. 1 0 " 4 - 8. 1 0- 4 -1. 7. 1 0 - 3]Γ [ m∕s2 ] ( 1 3)

Gir ós c o p os:  O flr = 1 0 ~ 6 Ur a d 2  ∕s 2 1∕[ H z ]i b ii, =[ 5. 1 O- 5 7. 1 0 - 5 1. 3. 1 0 "*] 7  [r a d/s] ( 1 4)

M e di ci o n es  e xt e  r e c e pti v as:
C orr es p o n d e n  a l as m e di d as  d e  p osi ci ó n  pr o vist as  p or  el G P S  c a d a s e g u n d o d ur a nt e  el v u el o. S e  

si m ul a n est as m e di ci o n es  p ert ur b a n d o  l os v al or es  si nt éti c os d e  p osi ci ó n  c o n u n  r ui d o d e  m e di ci ó n  
bl a n c o  d e  d es ví o  l O m.

M O D E L O  E X C R E M E N T A L  D E  P R O P A G A CI Ó N  D E L  E R R O R

El  F K E  [ 9] r e ali z a l a esti m a ci ó n  d e  l as d es vi a ci o n es:  δ R β = R β  - Rβ , δ Vβ ≡ V β  - V β , δ bβ , = b a , - ba,, 

δ b z  = b y- b y  y  δ Cj  = C h - C z, ( v er [ 1]). P ar a  err or es  d e  a ctit u d φ β s ufi ci e nt e m e nt e p e q u e ñ os  s e 

ti e n e: δ C eb  =  s( φ β ) cj. D efi ni e n d o  el v e ct or  d e  est a d o q u e  a gr u p a l os err or es d e  l as v ari a bl es  d e  

n a v e g a ci ó n  y  p ert ur b a n d o  l as e c u a ci o n es  d e  n a v e g a ci ó n  ( 2), ( 3) y  ( 4) r es ult a [ 1]:
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( 1 5)

D o n d e,  y eκ = ∂ γ κ  ∕ ∂ R e es  el  J a c o bi a n o d e  l a gr a v e d a d  a p ar e nt e  e n  t e m as r es p e ct o d e  l a p osi ci ó n  y  l a 

m atri z  M  s ur g e d e  ( 9). A  l a ( 1 5) s e a gr e g a n  l os m o d el os  i n c e m e nt al es d e  l os s e ns or es i n er ci al es y  d el  
G P S  [ 1 0]:

P ar a  t ≥t s a bd e  ( 1 2) el  m o d el o  d el  err or  e n  l a c o m p o n e nt e  X  d e  δ ωj,  es:

( 1 6)

P or  l o t a nt o, l os err or es  i nstr u m e nt al es s e m o d el a n  c o m o:

δ ω* i =  δ b ω  +  ξ ω i c o n δ ⅛  x  =  δ ω y τ  p ar a  t >  ts at

δf*≈ δ b z + ξ z  ( 1 7)

δ y  =  y  - y  =  [I 3 ∣ 0 3 κ 6  ] δ x  +  ⅛, c o n  ξ y  e  R*  =  Λ Γ (o , 1 0 0[ m 2  Π 3 δ( θ)

A gr e g a n d o  al  est a d o  l os p ar á m etr os  d e  l os s e ns or es  i n er ci al es y  r e e m pl a z a n d o l as d os  pri m er as  E cs.  d e  

( 1 7) e n  l a ( 1 5), ést a  s e r e es cri b e:

( 1 8)

A  p artir  d e  ∕ =iι at e n  l a E c.  ( 1 8) s e s ustit u y e n l as s u b m atri c es B  d e  A m  y , r es p e cti v a m e nt e, p or:

( 1 9)

A N' LI SI S  D E  L O S  R E S U L T A D O S

1)  F usi ó n  d e  d at os  d es c a rt a n d o  l as m e di d as  s at u r a d as d e  v el o ci d a d  a n g ul a r  a xi al.
Est e  al g orit m o  r e ali z a l a n a v e g a ci ó n  d es c art a n d o  l as m e di ci o n es  d e  v el o ci d a d  a n g ul ar  a xi al  d es p u és  d e  

l a s at ur a ci ó n d el I F O G. Al g orít mi c a m e nt e  est o s e l o gr a asi g n a n d o v al or es m u y  gr a n d es a l os 

el e m e nt os  ( 1, 1) d e  l as m atri c es  N ω  y  Q ω  d el  err or  d el  gir ós c o p o  e n  ( 1 1) a  p artir  d eí  s at, l o q u e  h a c e  q u e  
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el EKF descarte estas medidas. La Figura 3 muestra la componente X en tema e de los errores 
(diferencia entre valores estimados y sint0ticos) é posición y velocidad y de actitud representada p® 
los ángulos de Euler (ver [1]) entre las temag y ó junto a sus cotas de 2σ de error.

Figura 3: Algoritmo 1: Errores en posición y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

Se advierte que la perdida del giróscopo axial a partir de rsat produce una rápida divergencia del error y 
la varianza prevista por el EKF, efecto que se traduce además en un aumento del error de velocidad y, 
en menor medida gracias a la medición directa de la posición por el GPS, en el error de la posición.

2) Fusión de datos con medición acelerométrica de la velocidad angular axial.
La Figura 4 muestra los errores en posición y velocidad en coordenadas terrestres y de actitud cuando 
a partir tut se sustituye al IFOG por mediciones acelerométricas de la velocidad angular axial.

Figura 4: Algoritmo 2: Errores en posición y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

Previamente aí„t el comportamiento de los errores de actitud es similar en ambos algoritmos y está 
reflejado en la Figura 4.
Se advierte que el algoritmo 2 mantiene errores acotados (y pequeaeos) de la actitud del vehículo 
durante todo el tiempo. Se destaca la leve divergencia en la covarianza y en los errores de actitud a 
partir de rMt debidos al cambio de calidad de la medición disponble. Al mismo tiempo se observa que 
los errores de actitud no convergen a cero. Esto es consecuencia de que el sesgo de medida no es 
observable con datos de posición solamente. De hecho, simulaciones no presentadas aquí muestran 



Carrizo, España y Giribet - Navegación Integrada de un Cohete Suborbital.

que estos parámetros de la Ec. (11) no convergieron a los valores utilizados en la simulación ((13) y 
(14)). En particular, los sesgos de los acelerómetros transversales (ver Ec. (12)) explican el error en 
yaw que muestra la Figura 4.

CONCLUSIONES Y PERSPECTIVAS

Se presenta un algoritmo de navegación integrada en tema terrestre que fusiona datos de sensores 
inerciales con posición de GPS aplicado a un cohetesonda VS30 en vuelo suborbital. El algoritmo es 
evaluado en sus dos versiones usando una trayectoria sintética obtenida a partir de los datos de vuelo 
En determinado momento y debido al espinado del cohete, el giróscopo Π7OG axial satura sus 
mediciones, imposibilitando determinar la velocidad de rotación del vehículo. Esta limitante se traduce 
en una divergencia de los errores de estimación de la actitud y concordantemente de la covarianza 
estimada por el EKF lo que se refleja a su vez en la calidad de la estimación de la velocidad y aun de 
la posición.
El análisis de los datos de vuelo reveló que los acelerómetros transversales registraban una aceleración 
centrípeta proporcional a la velocidad de rotación del cohete. Esto llevo a concluir que la UMI se 
encontraba desplazada del eje de rotación y que una vez estimado el brazo de palanca de la UMI 
respecto del eje del cohete dichos acelerómetros podrían proveer una medición de la velocidad angular 
axial alternativa a la del IFOG a partir de su saturación La flexibilidad del esquema general de fusión 
de datos propuesto para la navegación integrada hizo posible utilizar este hecho para reducir 
drásticamente los errores de actitud y mejorar sensiblemente la estimación de la velocidad y de la 
posición del vehículo durante toda la fase del vuelo considerada.
Dado que sólo se dispone de mediciones GPS de posición, los sesgos de la medición de velocidad 
angular no resultan observables. Esto impide asegurarla convergencia a cero del error de actitud con 
medición acelerométrica y se traduce en un error remanente en la estimación de la actitud. En este 
momento se trabaja en adaptar el algoritmo para incorporar la información sobre el vector Sol provista 
por un arreglo de celdas solares montado sobre el cohete. Esto mejorará la observabilidad general del 
sistema. En particular, se anticipa que sería posible estimar los sesgos instrumentales y lograr la 
convergencia a cero de los errores de actitud y mejorar aún más las estimaciones de posición y la 
velocidad.
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