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RESUMEN

Se resefian los siguientes desarrollos recientes para sistemas de navegacion integrada aplicados a
vehiculos espaciales. a) un método de generacion de trayectorias sintéticas, actualmente usado por la
CONAE, para evaluar sistemas de navegacion previo al vuelo, b) un algoritmo de navegacion inercial
especialmente adaptado a vehiculos de alta velocidad y c) un nuevo método de navegacion integrada
basado en la teoria de observadores no lineales que permite establecer a priori condiciones de
convergencia en funcion de las incertidumbres del problema. Los métodos y algoritmos propuestos son
demostrados en simulacion para un inyector satelital similar a al que pondra en orbita el satélite SAC-Dy
para la carga util de un experimento de la CONAE de navegacion y control realizado a bordo del cohete
brasilerio VS 30 lanzado en Diciembre de 2007 .

Palabras clave: Navegacién inercial, navegacién integrada, strapdown, observador no lineal,
trayectorias sintéticas.

INTRODUCCION

Los navegadores inerciales calculan los parametros de navegacién (posicion, velocidad y orientacion)
integrando mediciones de acelerometros y giroscopos. Sin embargo, los errores acumulados pueden
crecer rapidamente con el tiempo [11]. Por otro lado, la navegacion con sensores exteroceptivos (CCD,
GPS, radar, star-trackers, altimetros, etc.) usa mediciones directas de los parametros de navegacion con
errores acotados pero a instantes discretos y con retardos, lo que resulta limitante en aplicaciones como:
georreferenciacién de imagenes [1], control de vehiculos en tiempo real, compensacién por movimiento
de imagenes SAR aéreas [2], etc. Los sistemas de navegacion integrada combinan informacion de todos
los sensores a bordo del vehiculo y su eficacia radica en que mientras mas fuentes de informacién
disponen més reducen la imprecisién de los parametros de navegacion. En particular, fusionando datos
inerciales y exteroceptivos se aseguran errores acotados de alta precision y a alta frecuencia lo que reduce
drasticamente los requerimientos de calidad y costos de los instrumentos inerciales en muchas
aplicaciones de navegacién de precision.

Los navegadores inerciales con instrumentos sujetos al vehiculo (strapdown) evitan complejas
plataformas estabilizadas [17] a cambio de utilizar algoritmos (INS) que integran en tiempo real las
ecuaciones no lineales de la cinematica [9], [10]. Las técnicas strapdown y de fusion de datos, habilitadas
por la capacidad de computo disponible a bordo, permiten sistemas miniaturizados de alta precisién y
costos reducidos y motivan el creciente interés de nuevos algoritmos de fusién de datos cada vez mas
eficientes y precisos. Clasicamente, estos algoritmos se basan en el Filtro de Kalman Extendido (EKF) [3]
0, mas recientemente, en inferencias bayesianas (ver [4]). Estos filtros carecen sin embargo de una teoria
de la convergencia de sus estimadores que permita establecer condiciones que aseguren su aplicabilidad.
Para evaluar un sistema de navegacion (SN) previo al vuelo es necesario emular los datos adquiridos por
los sensores en instantes arbitrarios. Esto requiere soluciones explicitas de las ecuaciones cinematicas.
Siguiendo a[7] en la 1* parte se reseiia un método para generar dichas soluciones.

En la 2° parte se presenta un algoritmo inercial para vehiculos de alta velocidad y se demuestra su uso para
la trayectoria del lanzador DELTA II que pondré en 6rbita al satélite SAC-D de la CONAE.
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que permite establecer condiciones analiticas de convergencia. Se demuestra su uso para la estimacion de
la orientacién del cohete suborbital VS30°,

NOTACION Y ECUACIONES CIENEMATICAS

Sean: V"€R’ las coordenadas de un vector v en una terna ortonormal "c”; S(v):R*—R*® lamatriz del
operador producto vectorial: S{v)u=vxu. La transformacion de nn-urdcnadaa de la terna "c" a la "d" se
expresa mediante el cuaternién unitario (g’) i[l[t;f Y ' "] eR'q el

Sean las ternas:"e" solidaria a la Tierra con origen en su centro y eje z paralelo al eje de rotacion; "i"
inercial alineada con la terna "e" al inicio de la navegacién y "b" fija al vehiculo. Las ecuaciones
cinematicas en terna terrestre con sus condiciones iniciales se escriben ([9], [10], [11]):
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Y(P*)=g'(P)-S*(Q*)P* ¥y g'(P*) son la gravedad aparente y la gravitacién local en funcién de

P.ar=[00 i".l_]r es el vector velocidad angular terrestre en coordenadas “e” y @, 2@~ 2.

DATOS SINTETICOS PARALAVALIDACION DEALGORITMOS DE NAVEGACION

La seleccion, disefio y validaciéon de un SN requieren evaluar a-priori la perfomance de una gama de
posibles configuraciones de instrumentos y algoritmos. Para esto, s necesario emular las mediciones que
generarian los instrumentos moviéndose sobre posibles trayectorias del vehiculo. Llamamos trayectoria
consistente al conjunto de funciones dlferenmables del tiempo que denominamos:

posicién: P(1): ‘R—R’ velocidad: V({):R—R’, aceleracion lineal: a(t)R—R’ cuaternion: g R—E*
y velocidad angular: o(f)R—R’ que sausfacm simultineamente las ecuaciones (1) y (2).

Dados una trayectoria consistente de funciones explicitas del tiempo y un modelo de la gravedad en
funcién de P ((ver [12]) es posible calcular todas las magnitudes medibles por instrumentos de navegacion
a bordo del vehiculo en funcién del tiempo. Procesando estas magnitudes con los modelos de los
instrumentos (incluidas las perturbaciones) se obtienen las mediciones sintéticas (inerciales y
exteroceptivas) en instantes arbitrarios que serin procesadas por los algoritmos de navegacién en
evaluacién. La perfomance del SN (algoritmo+instrumentos) se evalia comparando las salidas del
algoritmo con la trayectoria consistente original. Es importante que los instantes de adquisicién puedan
ser arbitrarios dado que el periodo de muestreo de los sensores inerciales es, en general, una variable de
disefio y en los instrumentos exteroceptivos una caracteristica del sensor. La consistencia de las
trayectorias es crucial, de otro modo se introducirian errores espurios en los datos procesados por el
algoritmo distorsionando la evaluacién de la perfomance. La dificultad radica en sintetizar trayectorias
consistentes que sean funciones explicitas del tiempo dado que estas son soluciones de ecuaciones
diferenciales no lineales.
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A partir de datos como: a) muestras adquiridas (con radar, GPS, etc.) durante un vuelo previo de un
vehiculo similar, b) una trayectoria tedrica nominal (p.e.; resultado del guiado 6ptimo) 6 c) la salida de
datos de una simulacion de alta fidelidad, en [7] y [14] se haya la trayectoria sintética, solucion de las
ecuaciones (1) y (2) contenida en el subespacio vectorial de las funciones B-spline [13] que mejor
aproxima los datos de partida. Con una interfaz grifica el usuario ajusta los 6rdenes e intervalos de
definicién de los polinomios que definen el subespacio de las B-spline. Como subproducto, el método
permite ademas: filtrar medidas ruidosas, decidir el grado de compresitn de datos y elegir el orden de la
més alta derivada continua de las magnitudes cinemidticas instantes arbitrarios. Esto dltimo es
importante para sintetizar eventos singulares como el disparo de un cohete, el despinado abrupto de
alguna de sus etapas o la brusca desaceleracion durante la reentrada en la atmésfera.

A modo de ejemplo, se resume el procedimiento para sintetizar una trayectoria a partir de una simulacion
del cohete Delta I1, inyector orbital del satélite SAC-D de la CONAE ([6],[7], [14]).

1. A partir de los datos P’ (), V'(t,) kelpss’ y @', (1), j €la de salida de 1a simulacién se detenninan
la funciones B-splines polinomiales a tramos, doblemente diferenciables: P/ (?) y @, (r) de grado
respectivamente 4 y 3, que minimizan las distancias:

172
dist (P, P') é(fiw: B',) - ¥, }||2 o Hﬁ-' “)-V'e, )||1]
k=1 (3)
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Siendo wf .w; y W, pesos relativos proporcionales a la confiabilidad del dato.

2. Los tramos de la particibn del horizonte de tiempo se seleccionan teniendo en cuenta la
variabilidad (contenido frecuencial) local de la sefial (ver problema PV de [7]).

3. Derivando 2 veces P’ (¢) se obtienen expresiones para V'(f) y a'(f). A partir ded' (1) y ¢l modelo
de gravedad se determina expresiones explicitas del tiempo de la fuerza especifica sintética f’ (7).

4. Insertando @} (f) en (2) ¢ integrando ésta numéricamente, se obtiene la sccuencia de
cuaternniones: ,(z,); k€, (uno por cada intervalo de integracién) con g;° es la orientacion
inicial del vehiculo.

5. Interpolando los valores q,(#,); k€7 con una spline ciibica se obtiene una funcién explicita
diferenciable g (¢) tal que |, ()] =1 en {tx kel;}. Esta funcién es normalizada Vi, obteniéndose
el cuaternién unitario sintético g (). Notar que @; (f) (del paso 3) y q}(r) son consistentes
s6lo en los instantes {#, kel,} pere no en todo ¢, por esto:

6. Después de proyectar § sobre la esfera unitaria en R* mediante: &()=(7-4.d," )&, /[a;| se
despeja de (2) ([7).[14]) la velocidad angular sintética &}, (1) en funcién de §. (¢)y 4. ()

&} (1) =2[-S@)+14, | -& ]ay; vt @

Las Figs. 1a y 1b muestran los datos simulados de las componentes x (en coordenadas terrestres) de la
posicion y de la velocidad de la carga til del cohete y la Fig. 1c la correspondiente velocidad angular axial
del cohete. Se indican en cada caso los intervalos de definicion de los polinomios (particion) elegidos
consistentes con la variabilidad local de la velocidad lineal y de la velocidad angular, respectivamente. La
particién de la Fig. 1b contempla ademas las discontinuidades en la aceleracion en los instantes de
_ignicién y apagado de las etapas de propulsion (t=0s: despegue; 56,55s: apagado de

'Denotamos Ia un conjunto de enteros.
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los "busters"; 264s: apagado del motor principal; 272s: separacitn de la 2* etapa; 278s: ignicién de la 2*
etapa; 687s: apagado de la 2* etapa; t>687s: vuelo libre). Estos instantes se reflejan en la velocidad (Fig.
1b) y sobre todo en la curva de la fuerza especifica sintética en la direccién axial (Fig 1 d). La posicion
sintética se obtuvo siguiendo los pasos 1 a 3 y el cuaternion y la velocidad angular sintéticos, siguiendo los
pasos4ab.

3) :1 :""cno rdenada x de la posicion simulada 9 rad/s Velocidad angular axial simulada.
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Figura 1: a), b) y ¢) Trayectorias simuladas P’ (1), V'(1,).®, () y particiones seleccionadas;
d) Coordenada axial de la fuerza especifica sintética f* (f).

NAVEGACION STRAPDOWN PARA VEHICULOS DE ALTA VELOCIDAD n navegador
inercial en configuracitn strapdown resuelve en tiempo real las ecuaciones cinematicas UJ

(1) y (2) usando como entradas las mediciones de acelerémetros y giréscopos. En el proceso la orientacién
relativa del vehiculo resulta crucial para proyectar adecuadamente las aceleraciones registradas por los
acelerbmetros sobre el sistema de referencia, por esto, su determinacion tiene en la literatura un lugar
preponderante. El calculo de la orientacion depende tanto de la dindmica del vehiculo como de la terna de
navegacion y requiere resolver en tiempo real la ecuacion diferencial no lineal de Bortz (o del coneo) [8].
Los algoritmos mas usados para integrar esta ecuacion en tiempo real desdoblan el célculo en dos lazos
imbricados ([9], [10]): uno interior, de alta frecuencia y baja complejidad que se ejecuta a la tasa de
muestreo de los sensores inerciales (f=100-200Hz) y otro exterior de mayor complejidad a la frecuencia
-de salida de las variables de navegacion (f’=10-50Hz). Menos atencién ha recibido la integracién de las
ecuaciones de traslacion para las que usualmente se proponen aproximaciones como el método de
trapecios [10]. Sin embargo la propagacién de errores de traslacion debidos a las aproximaciones
numeéricas resultan criticos en vehiculos de alta velocidad.

La simplicidad del modelo de gravedad ¥* (P*) en la terna geodésica local "g" [11], indujo clésicamente a
adoptar esta terna como referencia [9] y [10]. Sin embargo, dado que la tema g es "arrastrada” por el
vehiculo éste le imprime una rotacién proporcional a la curvatura local del elipsoide terrestre y a la
velocidad de transporte (craft rate) [11]. Cuando la referencia es la terna terrestre e [11], por ser ésta
invariante con las traslaciones del vehiculo, el craff rate no incide en la orientacién de la terna de
referencia. Esto suprime célculos en tiempo real y la consiguiente propagacién de errores que se
incrementan con la velocidad del vehiculo via el craft rate instantineo. Otras ventajas relevantes son el
célculo exacto del término de Coriolis, preponderante en alta velocidad, y el uso de la misma terna del
GPS, lo que facilita la integracién INS/GPS. Por otra parte, [12] propene una expresion eficiente del
célculo de la gravedad aparente ¥*(P*) en funcién de la posicién P*(ambas en terna terrestre e).

Integracién de ecuaciones de traslacién en coordenadas e:
Consideramos la Ec (1) y de acuerdo con [6] introducimos las siguientes definiciones:
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, sen(2Q,) 1-cos(2Q,t) 0 cos(2Q,1) sen(2Qf) 0
Q{:}ém cos(2Q,0)-1  sen(2Q,1) 0 |} R(Z|-sen(2Q,r) cos(2Q,) 0 (6)
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Para un dado intervalo de integracién T,=1/f,, junto con las (5) y (6), la transicién de estado entre los
instantes fy y t;=t+7; de la Ec. (1) que gobierna la traslacién se escribe como:

x{rml=e“'-m.}+T[g(H: ]{fcp‘trnnzzr‘{rndr

QAT)
= xﬂ'“[ﬂ('ﬂ}-f;

(7
]x(ft}“‘&xy(fm}"'ﬂxf(fm}:x(’t)*‘sxe(fm}"‘ﬂ,(fn1]+ﬁx!{fm]

Se advertird, junto con las Ecs. (6) y (7) que dade que en el sistema de referencia temrestre 2" es
constante, el término de Coriolis X, puede calcularse sin aproximacién. En [6] se describe un método
simple y preciso para calcular las contribuciones gravitacional AX,, e inercial AX,. El nuevo algoritmo
propuesto inicialmente en [6] se completa con mejoras respecto de [%] en el calculo de la actualizacion
de la orientacion (ver también [18]).

Evalaacién del algoritmo:

Para evaluar la precisién del algoritmo sobre trayectorias de alta velocidad se usé la trayectoria
sintética evaluada mas amiba para el Delta I. Como sélo se pretende evaluar el algoritmo de
pavegacion inercial y no los sensores inerciales se consideran acelerémetros y girdscopos ideales que
miden la fuerza especifica sintética (Fig. 1d) y la velocidad angular sintética. Se define el error de
navegacién en posicion:

() 2P (1,)-P'(1,) e R’ )

Donde, P._ (1) es la salida de posicién del algoritmo y P’ (t,) la posicion sintética, ambos evaluados
en los instantes 7, = k7, k=1,2,con T, = f,*

En la Figura 2 se comparan para f=100Hz y f;=10Hz los errores de posicién (Ec. (8)) del nuevo
algoritmo (Fig. 2 a) y el del algoritmo clasico propuesto en [9] y [10] (Fig. 2 b).

a) b)

m Error de posicidn. Km Ermor de posicion.
0.1 3 =
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Figura 2: Error de posicidn segimn: a) el nuevo algoritmo, b) el algoritmo en [9] y [10].

En [6] se demuestra que para vehiculos de alta velocidad como el considerado, los errores en el
término de Coriolis dominan en varios 6rdenes de magnitud las otras fuentes de error numérico. Esto
explica la mejora sustancial del desempeifio lograda con el nuevo algoritmo para el caso del ejemplo.
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OBSERVADORES NO LINEALES APLICADOS ALANAVIGACION INTEGRADA

El marco tedrico de la navegacion integrada es la estimacion estocéstica no lineal con medidas en Monte
arlo [15]. Lamentablemente, estos esquemas no gozan de una formylacion analitica que permita

tiempos discretos. Sin embargo, vista la complejidad matemjdtica y numérica de este enfoque,
cldsicamente se utilizaron extensiones del filtro de Kalman ([3]) o filtros basados en el método C concluir
a priori sobre su convergencia lo que impide establecer condicionies sobre la incertidumbre inicial o los
errores instrumentales que aseguren su eficacia. En la prictica esto se traduce en condiciones
excesivamente conservadoras sobre la alineacion inicial del vehiculo, la precisién instrumental o la
posibilidad de readquirir los pardmetros de navegacién en caso de fallas temporarias. Como alternativa
[5] se propone un observador no lineal, determinista, hibrido (continuo-discreto) que, si bien carece de
soporte probabilista, permite establecer condiciones de convergencia global y exponencial y robusta a
partir de la teoria de Lyapunov. Se ilustra el concepto para la estimacion de la orientacién del cohete VS30
en vuelo suborbital con rotacién axial. La estimacién de la posicion y la velocidad se realiza con un EKF
‘convencional. Conjugando medidas inerciales continuas con medidas en tiempos discretos del cuaternion
de actitud q, () adquiridas con una cAmara CCD que apunta alternativamente al Sol y al horizonte
terrestre, el observador estima en tiempo continuo la orientacién y los sesgos de los girdscopos
representados por el siguiente modelo con perturbaciones arbitrarias y

acotadas: [¢] < N,..[&,[|< N, 0<N,,N, <.

quw =) +b+%

. 9
b=-Ab+&,; h{ﬂ)=hn;”bul-¢:w @)

La 2* de las (9) modela la inestabilidad del sesgo suponiendo una matriz A, >0 y conocida. Se

define la pseudo-distancia d(p.q}=||—(.5’(p}+ n1)g+ p:;-'" entre los custerniones p=[p,n]" y
¢=[g,5)": Si bien d(..) no cs una distancia en sentido estricto, tiene la propiedad deseable que
d(p,q)=0 si y solo si los cuaterniones p,q indican la misma orientacion (p y -p representan la misma
orientacién [9]).

Dadas las mediciones del cuatemién en terna inercial g, () con emor acotado:
d(q;,.q9,) S N, 20 y cotas superiores No NoV,, conocidas, en [$] se demuestra, usando la teoria de
Lyapounov, que ¢l observador determinista, hibrido expresado por la ecuacion diferencial a tramos (¢
€lfx, f.1)) basada en 1a Ec. (2):

o _1[s@h+i
o z[ @

b(1)=-4,()+ K, (S@)+ i1 ) g}, () + &y (1))

][m:,,, (O=B()+ K, ((S@)+ A7) g (0 + &l (1)) ]
(10)

es tal que:

i) Eq:::tm ganancias K, y K; y un numero 8(N,, ¥, N, )>0 que aseguran que si Vk, |fe.r-tl<6, los
emores d(@,q.) y [b—bll del observador (10) tienden simulténeamente, asintticamente y
globalmente a un compacto: I,(N,.N,.N,)c(R*)* cuyo dismetro tiende a cero cuando las cotas
N, .N_, N, tienden simulténeamente a cero.

i) Ademds, cuando A, > 0, la convergencia es exponencial y es posible calcular ¢l mimero 3.
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El requisito de que Ap>0 y conocida es muy restrictivo en la practica y excluye ¢l modelo usual
“random walk™ del sesgo: b=¢&,. Actualmente sc investiga una extensién del observador (10) que no
requicra de esta ultima condicién para asegurar convergencia exponencial y que permita evaluar el
ntmero 5 para el caso 4;=0, de gran interés en la prictica. Se investiga ademas la inclusion en el
mismo esquema de la estimacion de la posicién y de Ia velocidad del vehiculo.

Evaluacion del observador de actitud:
El desempeiio del observador (10) se evalud, utilizando una trayectoria sintética (ver 1* parte) similar a
la del vehiculo suborbital VS30 lanzado en diciembre de 2007. Se modelaron los giréscopos con

4, =0, un sesgo: b=(0.03, 0.05, 0.07)7 rad/seg con una inestabilidad My<0.007 y perturbaciones tales
que Np<0.01 rad/seg. La CCD adquiere imégenes cada T,=0.5seg con perturbaciones de la medida de
1a actitud inferiores a 0.3°. Bl error de actitud inicial es ~20° segitn cada uno de los 3 ¢jes.
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Figura 3: Bvolucién tem de los errores de estimacién del observador hibrido.

Las Figuras 3a) y 3b) muestran, respectivamente, el error de estimacién de la actitud y el del sesgo de
los girdscopos que arroja el observador de la Ec. (10). Se advierte que con Ay=0 la convergencia de
ambos errores es muy rapida y aunque no fue atin demostrado teéricamente, visiblemente exponencial.
Simulaciones realizadas para T, >2seg resultan en emrores divergentes lo que demuestra el interés de
conocer a prioni la cota del periodo de adquisicién de medidas exteroceptivas.

CONCLUSIONES Y PERSPECTIVAS

Para evaluar a priori el desempeiio de un SN se requiere emular las medidas potencialmente adquiridas
sobre posibles trayectorias y configuraciones instrumentales a bordo del vehiculo. Como la tasa de
adquisicién de datos es en general una variable sujeta a disefio ésta debe poder ser especificada por el
diseflador/evaluador. El problema requicre disponer de trayectorias simuladas que sean funciones
explicitas del tiempo cosa dificilmente obtenible a partir de un modelo de alta fidelidad de un
vehiculo. El método propuesto establece un procedimiento sistemitico para sintetizar soluciones de
las ecuaciones cinematicas conmtenidas en un subconjunto de las funciones B-spline de orden
especificable por el usuario. El método no requiere de la simulacion del vehiculo y permite validar a la
vez los algoritmos de navegacion y su implementacion instrumental.

Se propone un algoritmo de navegacion inercial en coordenadas terrestre que calcula en forma exacta
el término de Coriolis de las ecuaciones de traslacién. Dado que este término es dominante en alta
velocidad, el algoritmo produce errores muméricos varios 6rdenes de magnitud inferiores a ofros
usualmente utilizados. La formulacién en terna terrestre permite ademds mejorar la precision de la
integracion del término de la gravedad y al mismo tiempo simplificar y reducir la complejidad e
intensidad de cilculo. A las ventajas sefialadas, se agrega el hecho de que siendo la terna terrestre la
utilizada por los sistemas de navegacion satclital resulta ser la méds apropiada para la navegacion
integrada INS/GPS. Su desempaiio es evaluado con una trayectoria sintética del inyector satelital
DELTA-II de la NASA que pondra en orbita el satélite SAC-D de la CONAE.
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Se investigé el uso de un observador no lineal determinista como algoritmo de fusién de datos para la
navegacion integrada. Los resultados alcanzados permiten establecer condiciones para la convergencia
a un conjunto acotado de los errores de orientacion y paramétrico de los giréscopos,
independientemente de su desconocimiento inicial. Como era de esperarse, el diametro del conjunto de
convergencia del error de estimacién es consistente con las cotas de las imprecisiones involucradas las
cuales imponen a su vez condiciones sobre la tasa de adquisicién de informacién del sensor
exteroceptivo, en este caso una cimara CCD. Estos resultados teéricos permiten evaluar el impacto de
las imprecisiones sobre la calidad de Ia navegacion adn sin simulaciones lo cual se traduce en un
acortamiento del ciclo de diseiio y validacion para una dada mision respecto de los filtros no lincales
estocisticos que carecen de una teoria similar. Se espera en un futuro mejorar la aplicabilidad de estos
resultados a casos de alin mayor interés practico.
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