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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 desemperio del sistema de navegacion integrada INS-GPS a bordo del
mismo. Si bien la saturacion del giréscopo axial durante el vuelo impidio parcialmente medir la
velocidad de espinado del vehiculo, dato crucial para el calculo de su actitud, gracias a que los
acelerometros estaban separados del eje de rotacion del vehiculo, estos registraron la aceleracion
centripeta. Con base en ésta informacion, el sistena de navegacion integrada aqui propuesto permite
estimar la actitud completa durante todo el periodo de tiempo bajo estudio. Se presentan las bases del
método y se analizan los resultados.

Palabras clave: Navegacion Integrada INS-GPS, cohete suborbital, saturacién de gir6scopos,
estimacion de actitud.

INTRODUCCION

Un sistema de navegacién inercial (INS) con instrumentos fijos al vehiculo (strapdown) incluye una
unidad de mediciones inercialés (UMI) y una computadora de navegacioén que integra en tiempo real
las ecuaciones de la cinematica (algoritmo INS) para determinar las variables de navegacién, o sea, la
posicion, velocidad y actitud instantaneas del vehiculoa una tasa s6lo limitada por la velocidad de
muestreo adoptada. Sin embargo, los errores en las condiciones iniciales, los de medicién y las
aproximaciones de la integracion, inducen errores en los pardmetros de navegacion crecientes con el
tiempo. Para compensar estos efectos, los sistemas de navegacion integrada fusionan la informacién
inercial con la provista por instrumentos exteroceptivos sobre posicion, velocidad, actitud, etc. Esto
permite acotar los errores de navegacion manteniendo una alta tasa de informacion.

En este trabajo se analiza el desempefio, en modo post-procesado, de un sistema de navegacién
integrada basado en el filtro de Kalman extendido (EKF). Los datos utilizados corresponden al vuelo
suborbital experimental de un cohete sonda VS30 a combustible solido de la Agencia Espacial
Brasilefia, lanzado el 16-12-2007, cuya carga util yojiva de contencién y recuperacién (2° etapa del

cohete) fueron disefiadas y construidas por la CONAE A partir de los datos de vuelo se sintetizan
trayectorias ideales y se simulan mediciones consigentes con la perfomance de los sensores a
bordo. Esto permite evaluar y validar, para este experimento, el desempeiio de los algoritmos
de navegacion integrada para las configuraciones instrumentales consideradas.

La carga util incluy6 un INS strapdown, desarrollado por la CONAE, un receptor GPS desarrollado
por la Facultad de Ingenieria de La Plata y otro GPS de la agencia espacial brasilefia. La UMI incluyé
una unidad comercial Motion Pack Systron Donner (SD) compuesta por 3 acelerometros y 3
giréscopos y un giréscopo interferométrico de fibra 6ptica (IFOG), desarrollado por el Centro de
Investigaciones Opticas de La Plata. Este ultimo, montado en la direccion axial del cohete, con un
rango de medici6n superior al de la SD, dada la previsién de que ésta saturaria durante el vuelo. Sin
embargo, modificaciones ulteriores en la trayectoria del cohete produjeron también la saturaci6én del
IFOG lo que priv6 al sisterna de navegacion de estainformacion durante una parte el vuelo. Dado que
la UMI estaba desplazada del eje de rotacion del cdiete los acelerémetros transversales registraron en

todo instante la aceleracién centripeta debida a la rotacién axial. Se demuestra que es posible
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compensar la falla del IFOG usando estas mediciones y se analiza la covarianza de los errores para las
configuraciones con y sin medicion acelerométrica de la velocidad angular.

NOTACION Y ECUACIONES CINEMATICAS

Consideramos las ternas de referencia (ver [1]): e: Terna terrestre solidaria a la Tierra con origenen el
centro del elipsoide de referencia WGS-84; i: Terna inercial con origen en el centro de la Tierra y
alineada con la terna “‘e” al inicio del vuelo; g: Terna geografica local (ENU con eje X hacia el Este, Y
hacia el Norte, Z perpendicular (saliente) al plano tangente local del elipsoide WGS-84;b: Terna fija
al cohete, con eje X en el eje del mismo. Se supondré una transformacién conocida e invariante entre
la tema b y la de la UMI:m. El superindice ¢ sobre un vector indica que éste estd referido a laterna
“c”. C? representa la matriz de cambio de base entre la terna ‘c” y la terna “d”. I e R™ es la
matriz identidad. w,_ es la velocidad angular de la terna “c” respecto de la terna “d”. 8(+) representa
el operador matricial del producto vectorial, tal que: axb=S8(@)-b y definido como:

a4 0 —dy a, (1)
S:R’ 5 R™ =s a; [{=] a, 0 -g
dy -d; @& o

Siendo R* y V* =d(R")/dt, respectivamente, la posicién y velocidad del vehiculo en terna terrestre,
las ecuaciones cineméticas de navegacidn en esa ter na se escriben segun ([2] vy [3]):

R‘=V* (2)
V* =Cif* - 28(2f,)V* +71°(R*) 3)
C} =CiS(w},) =CiS(a),) - S(Q},)C; (4)

Donde: wy =[wy, ay mz]r es la velocidad angular de la terna del vehiculo (b) respecto de la terna

inercial () en terna (b), medida por los giréscopos; f* =[fy fy S ]r es la fuerza especifica en
terna del vehiculo medida por los acelerémetros (las componentes X corresponden al acelerémetro y
giréscopo axiales y las Y-Z a los transversales); {17, =[ﬂ 0 ﬂ‘]r es la velocidad angular de la
Tierra en terna temrestre, cumpliéndose: Q=0 +o ), ; T‘(R‘}:g;{R‘)—Si(ﬂf,]R* es la

gravedad aparente en terna terrestre (gravitacion menos la aceleracion centripeta). En [4] puede
encontrarse una forma eficiente de calcular este tiltimo término.

NAVEGACION INTEGRADA

La Figura 1 muestra un esquema general de navegacion integrada [5] que fusiona las medidas m de
las magnitudes inerciales m con datos de sensores exteroceptivos, por ejemplo mediciones de posicion
GPS adquiridas en instantes #, . Se estiman las variables de navegacion agrupadas en el vectorx, los
pardmetros p; ¥ p. de los sensores inerciales y externos. Las estimaciones en el instante &, :
%, Py Y P, constituyen las condiciones iniciales para la integracion de las ecuaciones cinemiticas
con el algoritmo INS (similar al propuesto en [6]) hasta la proxima adquisicién de una medicién
externa ¥,,,. En #,,, se calcula la innovacién 8y(f,,;) como la diferencia entre esa medicion y su

estimacion ¥,,, =k, (i;,“ ,ﬁ“) calculada, mediante €l modelo de los sensores externos, en funcion
de la estimacidn a priori &;,, determinada por el algoritmo INS.
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ox
OF ket 2Yrn — Y =Hyy [56'] +E4q cong, =N(O,R,) (5)

Donde, H,,, es el Jacobiano de &, y &, un ruido de medicién supuesto con covarianza R, .

~ A Modelo de Tos| .
m | IMU m__ INS X | gsensores ‘
Pi x=f(x;p,M) exjermos
X
Ax(tk )’§A£ (tb) g Ape(tk)
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Figura 1: Estructura del sistema de navegacidn integrada con fusién de datos

DATOS SINTETICOS PARA LA EVALUACION DEL SISTEMA DE NAVEGACION

Partiendo de los datos almacenados a bordo del vehiculo VS30 se sintetiza una trayectoria usando el
método propuesto en [7] (ver también [8]). Este método genera, independientemente de la dinamica
del vehiculo, soluciones explicitas del tiempo del sistema de ecuaciones diferenciales no lineales (2),
(3) y (4) (trayectorias consistentes) incluidas enel subespacio vectorial de las funciones B-Splines.La
consistencia con las ecuaciones cinematicas de lastrayectorias sintéticas es crucial para evitar errores
espurios en los datos que distorsionarian la evaluacion de la perfomance (ver [8]).

Los datos de partida para sintetizar las trayectorias fueron: a) la posicion del vehiculo en terna e

adquiridas por un GPS a bordo y transformados a la ternai mediante C!; b) mediciones de la
velocidad angular de la terna m respecto de la terna i en terna m provistas por los giréscopos. La
medicion de la velocidad angular axial fue sustituida por su valor simulado a partir de 1a saturacion del
girdéscopo axial.

La Figura 2 muestra curvas sintéticas de la posicion (expresada en latitud, longitud y aitura), de la
fuerza especifica axial y de la velocidad angular axial.

De los graficos de la fuerza especifica y de la velocidad angular axial se destacan las siguientes fases y
eventos del vuelo:

1< 20s: Cohete en reposo sobre la rampa. Los acelerometros miden la gravedad aparente en terna b.

¢t = 20s: Instante de lanzamiento del cohete.

20s <t < 40s: Vuelo propulsado. Aceleracioén maxima axial ~110m/s® a los 40s.

t 2 30s: Saturacién del giréscopo axial SD en aproximadamente 8.7 rad/s.

t > t,,~ 42s: Saturacion del giréscopo IFOG en aproximadamente 22.1 rad/s.

= 45s: Adquiere la velocidad angular axial méxima tedrica.

t 2 60s: Vuelo libre. El acelerometro axial mide un valor aproximadamente nulo.
= 74s: Inicio del “despinado”. Abrupta disminucién de la velocidad angular.
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Figura 2: Magnitudes sintéticas de: posicion, fuerza especifica y velocidad angular axiales

Medidas sintéticas de la UMI desplazada del centro de gravedad del vehiculo
Las trayectorias sintéticas anteriores se obtuvieron considerando que la UMI estaba ubicada en el
centro de gravedad (CG) del vehiculo sobre su eje de rotacién. Este no fue el caso del VS30, donde

existia un brazo de palanca no nulo 1° entre el CG y la UMI. Los datos sintéticos de losacelerémetros
se generaron bajo las siguientes hipdtesis:

H1) CI =1,; H2) La UMI esté unida rigidamente al vehiculo por lo que I* =[I,,,l,,1, ] =cte; H3)
|y | >>|wy]|,|w;], situacién que se verifica al desarrollarse el espinado axial del cohete a partir del

primer segundo de vuelo; H4) o} >>|d,|, pues |@,|<1rad/s? en todo tiempo.

La velocidad lineal de la UMI rotando alrededor del eje de rotacién del vehiculo con un brazo de
palanca 1° a la velocidad angular o), =0 es:

vy =04 xI* = v, =Ci (o)< 1’) (6)
La fuerza especifica f provocada por mfb en ternas | y b se obtiene derivando (6):
)2, =€ (wd x1?) + €} (0}, xP) =C;5(af, )S(w} )P + s (af )1
12 =57 (o} )1 +5 (o} )1 ¢
Desarrollando la 2® de las (7) resulta:

fo =l roy =1 () + ) 4130507, Ly0opy ~ly (o5 +0p) 4y g, 10y, =y +od) +hwyy '+ o)
+ [y el Gyl —Gyly Gy "hr'"r]T

Por H3 y H4 la ecuacibn (B) se simplifica como:
£ =2[0,~wily,—wtl, 1" 9

La fuerza especifica total medida por los acelerémetros de la UMI seré entonces:
fp =1 +1] (10)
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Notar que la fuerza especifica f* que registraria la UMI ubicada en el CG del cohete es la funcién
forzante de la Ec (3).

MODELO DE LOS SENSORES

Sensores inerciales:
Las mediciones inerciales sintéticas agrupadas en € R’ y las magnitudes sintéticas m originales se
relacionan mediante el siguiente modelo, donde, segiin corresponda, @ =f, 6 @3, :

i=m+b, +&,; & =N(0,Q,5(1))
b, =1,; n, = N(0,N,5(1)) ()

b, eselsesgoy £, ,n, ruidos blancos centrados de densidad espectral de potencia (PSD) Q, y N, .

Como el giréscopo axial [FOG satura su medicién a partir de #,,= 42s la velocidad angular axial es
medida mediante las aceleraciones centrifugas regidradas por los acelerémetros transversales (Y,Z) al
mismo tiempo que dejan de usarse los datos provistos por el [FOG. De (9), (10) y el modelo (11) se
tiene para ¢ =%, (la componente Z surge de un célculo similar):

P I

By =¥ ;_Jﬁu Jr =brr =8y (12)
Iy

Donde f,, fu_, » by ¥ £,y son las componentes en la direccién del eje Y, res pectivamente, de la

fuerza especifica sintética original en el CG, la medicion sintitica de la fuerza especifica en la UMI
desplazada del CG, el sesgo acelerométrico y el ruido del acelerémetro. El signo surge de la
configuracion geométrica que es conocida a priori.

Los instrumentos inerciales fueron calibrados previamente en el Laboratorioc de ensayos de la
CONAE, pero se consideré una inestabilidad de sus parametros del orden del 10%. Los valores

utilizados para realizar la simulacién de los sensores resultan asi:
Acelerémetros: Q, =6.4.10"L,[m?/s*)/[Hz]; b, =[8.10% -8.10% -1.7.10°] [m/s?] (13)
Giréscopos: Q,, =10*L,[rad? /s?)/[Hz]; b, =[5.107 7107 13.10%]" [rad/s] (14)
Mediciones exteroceptivas:
Corresponden a las medidas de posicion provistas por el GPS cada segundo durante el vuelo. Se

simulan estas mediciones perturbando los valores sintéticos de posicion con un ruido de medicién
blanco de desvio 10m.

MODELO INCREMENTAL DE PROPAGACION DEL ERROR
El FKE [9] realiza la estimacién de las desviaciones: 5R* 2R* ~R*,§V* &V*-V* b, 2b_-b_,
8b, &b, -b r Yy 8C; éC;—é; (ver [1]). Para errores de actitud ¢° suficientemente pequefios se

tiene: 8C; f_xs(-:p')(];. Definiendo el vector de estado que agrupa los errores de las variables de
navegacion y perturbando las ecuaciones de navegacién (2), (3) y (4) resulta [1]:
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sre] [o I, 0 3R’ 0 ol .,
8x2| 8V’ =| 7y -28(9,) -S(ff-12)| 8V [+|CiM(w}.P?) C} [E:B}‘
L K 0 -s(a) [L* Lo 0 (15)
re s 0 00
2 ASx+B w”’}; M(h.1°)2| 2000 0 0
o, 200 0 0

Donde, vy &3y, /R’ es el Jacobiano de la gravedad aparente en termae respecto de la posicién y la
matriz M surge de (9). A la (15) se agregan los modelos incementales de los sensores inerciales y del
GPS [10]:

Para t =¢,,,de (12) el modelo del error en la componente X de & ?a es;

OF b,y +-t,, (16)

oy

1Y

Por lo tanto, los errores instrumentales se modelan como:

ey, =38b,, +E,; con Bwjp y =804 para t> 1,

By2y-§=[I, | 0,4)8x+E, cong, &R’ =N(0,100(m*]1,5())

Agregando al estado los pardametros de los sensores inerciales y reemplazando las dos primeras Ecs. de
(17) en la (15), ésta se reescribe:

X1 a3 rByo :' 3x 2«
8b_ [=|=-F=|l8b, |+ =4-=[I2C |24, |3b_ |+B,|2C (18)
. 010 011, | g . "
8b, y b, by

A partir de t=t,, en la Ec. (18) se sustituyen las submatrices B de A, y B, , respectivamente, por:

0 0 0 0 3¥/db,, 0] [0 0 0 0 3¥/3E,, 0
0100 0 0 0100 0 0

5 .pl0 010 0 o s _gl0010 0 0

470 0 0 1 0 ol *2%0 0 0 1 0 o| 19
0000 1 0 0000 1 0
0000 0 1] 0000 0 1]

AN'LISIS DE LOS RESULTADOS

1) Fusién de datos descartando las medidas saturadas de velocidad angular axial.
Este algoritmo realiza la navegacién descartando las mediciones de velocidad angular axial después de
la saturacion del IFOG. Algoritmicamente esto se logra asignando valores muy grandes a los

elementos (1,1) de las matrices N, y Q, del error del girscopo en (11) a partir de ., lo que hace que
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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 sint@ticos) & posicién y velocidad y de actitud representada po
los Zngulos de Euler (ver [1]) entre las ternag y b junto a sus cotas de 2¢ de error.
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Figura 3: Algoritmo 1: Errores en posicion y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

Se advierte que la perdida del girdscopo axial a partirde ¢, produce una rapida divergencia del error y
la varianza prevista por el EKF, efecto que se traduce ademas en un aumento del error de velocidad y,
en menor medida gracias a la medicion directa de la posicién por el GPS, en el error de la posicion.

2) Fusién de datos con medicién acelerométrica de la velocidad angular axial.
La Figura 4 muestra los errores en posicion y velocidad en coordenadas terrestres y de actitud cuando
a partir ¢, se sustituye al IFOG por mediciones acelerométricas de la velocidad angular axial.
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Figura 4: Algoritmo 2: Errores en posicion y velocidad en tema e, y en actitud (azul). Cotas de error (rojo)

(=]

Previamente at,, ¢l comportamiento de los errores de actitud es similar en ambos algoritmos y esti
reflejado en la Figura 4.

Se advierte que el algoritmo 2 mantiene errores acotados (y pequezos) de la actitud del vehiculo
durante todo el tiempo. Se destaca la leve divergencia en la covarianza y en los errores de actitud a
partir de ¢, debidos al cambio de calidad de la medicién 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 posicién solamente. De hecho, simulaciones no presentadas aqui muestran
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que estos pardmetros de la Ec. (11) no convergieron a los valores utilizados en la simulacion ((13) y
(14)). En particular, los sesgos de los acelerometros transversales (ver Ec. (12)) explican el error en
yaw que muestra la Figura 4.

CONCLUSIONES Y PERSPECTIVAS

Se presenta un algoritmo de navegacion integrada en terna terrestre que fusiona datos de sensores
inerciales con posicién 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 giréscopo IFOG axial satura sus
mediciones, imposibilitando determinar la velocidad de rotacion del vehiculo. Esta limitante se traduce
en una divergencia de los errores de estimacién de la actitud y concordantemente de la covarianza
estimada por el EKF lo que se refleja a su vez en la calidad de la estimacién de la velocidad y aun de
la posicion.

El analisis de los datos de vuelo revel6 que los acelerémetros transversales registraban una aceleracién
centripeta proporcional a la velocidad de rotacion del cohete. Esto llevo a concluir que la UMI se
encontraba desplazada del eje de rotacion y que una vez estimado el brazo de palanca de la UMI
respecto del eje del cohete dichos acelerometros podrian proveer una medicion de la velocidad angular
axial alternativa a la del IFOG a partir de su saturacion La flexibilidad del esquema general de fusién
de datos propuesto para la navegacion integrada hizo posible utilizar este hecho para reducir
drasticamente los errores de actitud y mejorar sensiblemente la estimacion de la velocidad y de la
posicion del vehiculo durante toda la fase del vuelo considerada.

Dado que sélo se dispone de mediciones GPS de posicion, los sesgos de la medicién de velocidad
angular no resultan observables. Esto impide asegurar la convergencia a cero del error de actitud con
medicioén acelerométrica y se traduce en un error remanente en la estimacion de la actitud. En este
momento se trabaja en adaptar el algoritmo para incorporar la informacion sobre el vector Sol provista
por un arreglo de celdas solares montado sobre el cohete. Esto mejorara la observabilidad general del
sistema. En particular, se anticipa que seria posible estimar los sesgos instrumentales y lograr la
convergencia a cero de los errores de actitud y mejorar aiin mas las estimaciones de posicion y la
velocidad.
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