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RESUMO: Este artigo apresenta wm novo algoritmo para o alinhamento
em movimento de wm Sistema de Navegagao Inercial do tipo Strapdown
(SNIS), com base em um método cldssico da literatura. A novidade
consiste na introdugdo de estimativas da repetibilidade dos biases dos
sensores inerciais e dos dngulos de atitude de rolagem e arfagem, a partir
de observagies indiretas e sem auxilio de sensores externos de atitude. O
algoritmo permite reiniciar o SNIS sem a necessidade de parar o veiculo ou
interromper a sua operagao durante a navegagdo, recuperando a precisio
do sistema com o veiculo em movimento. O alinhamento em movimento
evita atrasos de missoes ou exposigoes tempordrias do veiculo em ambientes
perigosos causados por paradas for¢adas para alinhamento apds a
ocorréncia de falhas momentineas, quedas de energia ou desligamentos
para manutengdo preventiva. O algoritmo é executado em duas etapas,
alinhamento grosseiro e fino, ambos usando filtros de Kalman na estimagao
dos biases dos sensores inerciais e dos erros das varidveis navegacionais
do sistema. Com a estimagao da repetibilidade dos biases, o SNIS calcula
os dados de posigao, velocidade e de atitude com maior precisao, a cada
periodo de amostragem. O algoritmo desenvolvido foi validado por meio de
simulagoes da navegagao de wm navio de guerra.

PALAVRAS-CHAVE: Sistemas inerciais. Alinhamento em movimento.
Sensores inerciais.

ABSTRACT: This paper presents a new algorithm for the in-motion
alignment of a Strapdown Inertial Navigation System (SNIS), based
on a classic method in the literature. The novelly is the introduction
of estimates of the repeatability of biases of inertial sensors and roll
and pitch attitude angles, based on indirect observations and without
the aid of external attitude sensors. The algorithm allows restarting
the SNIS without stopping the vehicle or interrupting its operation
during navigation, recovering the system’s accuracy while it is in
motion. In-motion alignment avoids mission delays or temporary
exposure of the vehicle in hazardous environments caused by forced
stops for alignment after the occurrence of momentary failures, power
outages, or shutdowns for preventive maintenance. The algorithm
is performed in two steps, coarse and fine alignment, both using
Kalman filters to estimate the biases of inertial sensors and the errors
of the navigational variables of the system. With the estimation of
the repeatability of biases, the SNIS calculates the position, velocity,
and attitude data with greater precision at each sampling period. The
developed algorithm was validated through simulations of warship
navigation.

KEYWORDS: Inertial systems. In-motion alignment. Inertial sensors.

1. Introducao

m Sistema de Navegacdao Inercial

Strapdown (SNIS), estima os parametros
ou variaveis navegacionais descritas pelas

grandezas de posicdo, velocidade e atitude de um
veiculo ou plataforma, onde se encontra instalado.
Um dos parametros que compdem a informagao
de posicao € a altitude, ou seja, o deslocamento na
vertical local, de veiculos aéreos ou terrestres. Para
veiculos aquaticos e subaqudticos, em geral, a altitude
se refere ao heave (movimento linear vertical) e a
profundidade, respectivamente. Ao longo do texto,
o termo altitude sera utilizado genericamente para

indicar esses parametros.

Um SNIS executa, primeiramente, o processo
de alinhamento por meio da estimacao dos valores
iniciais das varidveis navegacionais, ou seja, as
condigbes iniciais dos integradores das equagbes
diferenciais que modelam a dinamica dos parametros
de navegagao. Em seguida, conhecidas as condigbes
iniciais, as equagoes diferenciais sao integradas no
processo de navegagdo e a estimagao das varidveis
navegacionais iniciada e realizada continuamente. O
processo de alinhamento pode ser realizado com o
SNIS parado ou em movimento.

O alinhamento em movimento permite reiniciar
um SNIS sem a necessidade de parar o veiculo
ap6s uma interrupgao dos calculos das varidveis
navegacionais, seja por queda de energia, mau
funcionamento, troca de sensores ou componentes,
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ou por outras razdes. Em geral, o alinhamento em
movimento ¢é realizado por meio do uso de medidas
dos parametros de navegacio fornecidos por fontes
externas instaladas no veiculo, tais como um SNIS
suplementar e/ou por sensores de auxilio. Entretanto,
os erros aleatérios presentes nos sinais medidos pelo
SNIS suplementar ou pelos sensores de auxilio,
somados aos erros dos sensores inerciais do SNIS em
alinhamento, passam para as condigoes iniciais das
equagoes dinamicas de navegacdo e se propagaram
ao longo do tempo, causando derivas crescentes nos
valores calculados das variaveis navegacionais. Para
reduzir os erros das condigdes iniciais, pode ser
introduzido um Filtro de Kalman (FK) no processo
de alinhamento.

O FK ¢é um filtro estatistico desenvolvido para
aplicagao no contexto do espago de estados que usa,
na sua estrutura, a matriz de transicao de estados das
equagodes de estados e a matriz de sensibilidade ou de
observacao das equacgoes de saidas ou de medidas dos
estados. No processo de alinhamento em movimento,
os estados do FK sdo definidos como a diferenca entre
os valores calculados pelas equagdes do alinhamento
e as medidas fornecidas pelos sensores de auxilio.
Esta defini¢ao implica que o modelo dindmico dos
estados € descrito por equagdes diferenciais dos
erros das variaveis de navegacao do processo de
alinhamento, e que as equagoes de observagao dos
estados sao funcdo das medidas fornecidas pelos
sensores de auxilio.

O alinhamento em movimento é executado em
duas etapas: alinhamento grosseiro e fino. Para

2

cada etapa do processo, é utilizada uma estrutura
diferente para o FK. Os sensores de auxilio usados
como fontes externas de posicio, velocidade e
altitude do algoritmo de alinhamento sido, em geral,
o Global Positioning System (GPS), o odometro ou GPS
e o altimetro (ou o sensor de heave/profundimetro),
respectivamente.

As medidas dos sensores inerciais e dos sensores
de auxilio sdo introduzidas nas estruturas do FK, em
cada etapa do alinhamento, para estimar os erros dos
valores das condigdes iniciais (estados) do sistema e os
biases dos sensores inerciais.

260 « RMCT

Os processos de alinhamento sdo realizados em
malha fechada e os novos modelos da dindmica dos
erros do sistema, descritos no espago de estados,
manipulam erros grandes de azimute no alinhamento
grosseiro e erros pequenos, no alinhamento fino.

Os erros estimados sao realimentados no algoritmo
para corrigir os parametros navegacionais calculados
pelas equagoes de alinhamento, como também para
compensar os erros dos sensores inerciais no modelo
de instrumentagao utilizado no algoritmo.

Consequentemente, os valores de posigao, atitude
e velocidades iniciais corrigidos, no fim do processo
de alinhamento, tendem para seus valores reais com
incertezas especificadas, os quais sdo usados para
inicializar as equacdes diferenciais do processo de
navegacgao.

O alinhamento

2

em movimento ¢é menos
discutido na literatura que o alinhamento parado.
Ali; Muhammad [6] apresenta um esquema de
alinhamento em movimento para uma unidade
de medi¢ao inercial de baixo custo usando uma
estrutura de FK consistente e robusta. J4 no artigo de
Hao et al [7], um modelo dinimico nao linear para o
alinhamento em movimento do sistema de navegagao
inercial é apresentado para o caso em que as variaveis
de observacido sido as informacoes de velocidade.
Esse modelo também se adequa ao alinhamento
de transferéncia dos parametros navegacionais
provenientes de outro Sistema de Navegacao Inercial
(SNI) presente no veiculo.

Bimal; Joshi [9] apresenta uma abordagem néao
linear para o problema de alinhamento em movimento
usando medigoes de sensores Doppler de velocidade,
considerando desconhecidas as informacgoes de atitude
inicial do veiculo. Os modelos de erro do referencial
de wander azimuth fornecem observabilidade parcial
do erro do angulo de heading. A simulagao de
alinhamento é repetida com FK wunscented que nao
requer funcao de transformagao linearizada.

Qi; Pengfei [8] apresentam um método de
alinhamento com base no referencial de wander
inicial ¢é

azimuth cuja informacdo de atitude

completamente desconhecida e o erro inicial de
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azimute atinge valores de 0 a 360 graus. Trata-se de
uma abordagem robusta que traz versatilidade para
aplicagoes de resposta rapida.

O alinhamento em movimento tem grande
aplicacio em veiculos auténomos e militares. Por
exemplo, em um navio de guerra, a principal
vantagem consiste em evitar paradas temporarias, o
que implica em atrasos na missao ou exposi¢io em
ambientes perigosos.

O objetivo deste trabalho é desenvolver um novo
algoritmo de alinhamento em movimento, com base em
um método classico da literatura [1], para melhoria do
desempenho e da precisao das estimativas das condigdes
iniciais dos parametros navegacionais. No algoritmo de
alinhamento proposto, sao usados sensores de auxilio
de posicao, velocidade e altitude. No entanto, nao é
considerado disponivel o auxilio para as medidas dos
angulos de atitude, definidos pelos dngulos de Euler (roll,
pitch e heading). Entao, o modelo dinamico dos erros do
processo de alinhamento, usado na estrutura do FK, é
reformulado para manipular erros grandes de atitude,
o que os reduz gradativamente até que estes se tornem
pequenos, quando um outro modelo mais adequado é
usado para manipular erros pequenos de atitude.

Este artigo apresenta, entio, uma melhoria no
algoritmo de alinhamento em movimento apresentado
por Robert M. Rogers [1]. A novidade é a inclusao
do desvio angular de azimute e a repetibilidade dos
biases dos sensores inerciais no vetor de estados do
modelo dinAmico dos erros do SNIS, aumentando a
sua ordem e o nimero de varidveis estimadas pelo
FK. Além disso, observagdes indiretas de roll e pitch
sintetizadas a partir de medidas dos acelerometros
e do altimetro, sao introduzidas no algoritmo de
navegacao como se fossem varidveis de sensores de
auxilio. Um filtro de mistura é também utilizado para
integrar as medidas externas do sensor de altitude
(altimetro). O filtro de mistura aumenta a largura
de banda da altitude calculada, atenua o ruido do
sensor de altitude e estabiliza a velocidade vertical e
a altitude estimadas.

2. Referenciais

As grandezas fisicas vetoriais envolvidas nos
processos de alinhamento e navegacao de um SNIS
podem ser descritas com base em diversos referenciais.
Conforme a mecanizagao adotada, é necessirio
expressi-las nos mesmos referenciais escolhidos para
a formulagao das equagdes de ambos os processos [5].
em um SNIS,
seguintes referenciais: Corpo (b)—{X,, Y, ,Z }, Inercial
(i) - {Xi’y;7zi}; da Terra (¢) — {X..Y..Z.} | e Negacional,
que pode ser o geogrifico (&) — North-East-{N, E, D}
ou Wander Azimuth - WA (n) — {X,-%,.Z,} [3].

A figura 1 mostra a relagao entre os referenciais

Geralmente, sao utilizados os

navegacionais WA (7) e geografico (£). O referencial WA
¢ rotacionado em relagao ao referencial navegacional
geografico (&) pelo wander angle,a O referencial WA
¢ importante porque evita singularidades da atitude
que ocorrem durante a navegagido proxima aos pélos
da terra.

Fig. 1 - Relagio entre os referenciais navegacional geogrifico

(g) - NED e Wander Azimuth-WA () - Xn-Yn-Zn [1].
A Matriz de Cossenos Diretores (MCD) que opera

a transformagao do referencial geografico (&) para o
referencial WA (7) é definida como,

1)

onde s(-) e c(-) representam as fungoes trigonométricas

de seno e cosseno, respectivamente.
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3. Equacoes dinamicas de navegacao

As equagoes de navegacao serdo implementadas
no referencial navegacional WA (»). As equagodes
apresentadas a seguir foram desenvolvidas nas
referéncias [1], [3] e [4'].

3.1 Equacdes dinamicas de posicao

Namecanizagao do SNIS no referencial navegacional
WA, a posi¢do de um corpo na vizinhanga da Terra é
definida pela altitude (% ), e pelos angulos de posicao
latitude (L ), longitude (! ) e wander angle (cx). Estes
angulos sdo os argumentos das fungoes trigonométricas
que formam os elementos da MCD de posicao

)

que define a orientagao do referencial da Terra (e)
em relagao ao referencial navegacional WA (n)

A dinamica dos angulos de posi¢do é obtida da
derivada em relacdo ao tempo da matriz de posicao
C? -definida como:

G =-Q,C
3

onde Q'

en

¢ a matriz anti simétrica associada ao
vetor velocidade de transporte ou transport rate,),.
A velocidade de transporte é a velocidade angular
do veiculo quando este se desloca sobre a superficie

N

da Terra, e corresponde a velocidade angular do
referencial navegacional em relagao ao referencial da
Terra expressa no referencial navegacional. A matriz
Q! representa o produto vetorial (@, x)e no hemisfério

Norte é representada como:
)

onde &, e 7 ,s30 0s raios normal e meridional da curvatura
da Terra, respectivamente, obtidos da forma geométrica
da terra assumida como um elipséide de revolugao [10].
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No SNIS baseado no referencial navegacional WA,
a componente vertical da transport rate é definida
como nula [3]:

p.=0 ®)

A dinamica de altitude é definida como a integral
da velocidade vertical, o que completa os estados de
posicao:

©)

Neste artigo, para o calculo da altitude, foi
introduzido um filtro de mistura integrado com um
altimetro externo para estabilizar a altitude calculada.

3.2 Equacoes dinamicas de velocidade

A equagao dinamica de velocidade desenvolvida no
referencial navegacional (n) é definida como [1]:

(7)

onde, " é o vetor de velocidade linear; /* é o vetor de
forga especifica no referencial do corpo; @’ é a matriz
antissimétrica da transport rate; Q' € a matriz anti
simétrica associada ao vetor velocidade angular da
Terra expressa no referencial navegacional, g i”e; eg"é

o vetor de gravidade normal local.

3.3 Equacoes dinamicas de atitude

A MCD que define a orientagao do referencial do
corpo (b) em relagao ao referencial navegacional WA
(n) é descrita como:

®)

onde ¢,0 e ¥ Sao os angulos de roll, pitch e heading,
conhecidos como angulos de Euler.
A dinamica dos angulos de atitude é obtida da
derivada em relagdo ao tempo da matriz de atitude
C, definida como[1]:
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Cr=cro, ©)

4. Modelo dinamico dos erros de navegagao

O modelo de erros dos parametros de navegagio
é descrito pelas equagdes dinamicas dos erros de
posicao, velocidade e atitude do sistema, expressas no
referencial navegacional WA (n ). O modelo é obtido por
meio de perturbagoes lineares das varidveis nominais
das equagoes dinamicas de navegacdo (3), (7) e (9).
Considerar que as perturbagoes sao lineares implica em
assumir que os termos de erros sio pequenos. Assim,
as variaveis nominais acrescidas de pequenos erros
definem as variaveis calculadas que sao representadas
por uma barra sobrescrita. A expressdo genérica para
as variaveis calculadas é dada por:

X=x+6x

(10)

onde X ¢é a variavel nominal, X é o valor calculado e
O0x € o termo de erros pequenos.

Substituindo as varidveis nominais das equagoes
diferenciais de navegacao pelas variaveis computadas,
efetuando as operagdes com as variaveis substituidas,
desprezando produtos de erros e subtraindo as variaveis
nominais, obtém-se as equagoes dinamicas dos erros de
navegacao.

4.1 Equacoes dinamicas dos erros de posicao

A matriz de posicao computada é descrita como [1]:

C'=C"+5C’ (11)

onde 0C" representa o erro da matriz de posigio (2).
A matriz computada ' corresponde a matriz
C/(t+41), tal que,

C'(t+A1)=[I-AY]C () (12)

A rotagio da matriz nominal C! durante o intervalo
At é igual ao incremento de angulo produzido pelos
desvios angulares de posicao 6 , 66, e §6 em torno
dos eixos X, Y e Z, respectivamente, os quais definem
o vetor de desvio angular de posigao [1]:

=[50, 50, 56, 13)

O vetor 86 , associado a matriz antissimétrica (66,),
representa a matriz A¥Y , em (12). Assim, substituindo
AY por (66,) em (11) e comparando as equagoes (11)

e (12), obtém-se a matriz de posigao calculada:

C'=C"+5C"=[1-50x]C’ (14)

Da equagao (14), verifica-se que o erro da matriz de

posi¢io

5C" =C"-C" =~ (50X’ (15)
é resultado dos desvios angulares de 56 .

Derivando ambos os membros de (15):

SC' =C"—C" =—(§@X)C" —(§@)C"  (16)

Expandindo o primeiro membro de (16), obtém-se

c'-C

e e

Q' C+Q'C"

en e en e

=Q"[1-(60x)]"+Q"C"

a7

#-[Q]-Q;-Q], (66x)C]

e expandindo o segundo membro de (17), chega-se a:

—(OX)C" —(5Ox)C"=[(50 x)—(50x)Q" ] (18)

RMCT « 263




VOL.39 N°3 2022
https://doi.org/10.22259\IMECTA.11271.pt

Comparando ambos os membros expandidos e
rearranjando os termos obtém-se a equagio dinamica
matricial do erro de posigao,

(FOx)=Q"-Q"~ Q" (5Ox)+(5Ox)Q ", (19)
=(0px)-Q. (60x)+(60x)C"
e a sua equivalente na forma vetorial
60=56p—-w x50 (20)

Visto que o erro em torno do eixo Z no referencial
WA (erro de azimute) é atribuido unicamente ao wander
angle, é valido assumir que 9. =0, o que implica 56, =0

Assim, da terceira componente de dp , em (20),
obtém-se o erro da velocidade de transporte no eixo
7, como,

5p.==p,00,+p,60, @)

Os desvios angulares de posi¢ao, s@ ,sao devidos
aos erros angulares de posicao SL ,sle o . A relagio
entre eles é obtida pela substituicio dos angulos de
posicao computados ( 7 , 7 € g ) na matriz de
posi¢do computada — primeiro membro da equagio
(14). Comparando com a expressao do erro — segundo
membro de (14) —, geram-se as seguintes expressoes
para os erros de latitude, longitude e wander angle em

funcao dos desvios angulares de posigao:

OL=-sa66 - cadl, (22.1)

512006, 752086, (22.9)
cL

00=00-sL6l=-sLél (22.3)

4.2 Equacdes dinamicas dos erros de velocidade

As equacdes dinamicas dos erros de velocidade sao
obtidas substituindo as variaveis nominais em (7) pelas
variaveis calculadas [1]:

V= f (@ +20")xv" +3" (23)
onde as grandezas computadas seguem a forma geral
dada em (10):
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(24)

Efetuando as multiplicacoes, desprezando produtos
de erros e subtraindo a equagio dinamica de velocidade
nominal, obtém-se as equagoes diferenciais dos erros
da velocidade [1]:

5V = — (260" +50)) V" ~ 2+ )x 5V (25)
+f"xp+6f" +5g"

em que, @ é o vetor de desvios angulares de atitude;

Sw! e w" sdo os erros da velocidade de transporte e

da velocidade angular da Terra, definidos por [1]:

(26)
27)

onde @’ =[0 0 Q]" é o vetor de velocidade angular da
Terra, e arepresenta a intensidade (médulo) do vetor
velocidade angular da Terra;s/'é o vetor de erro dos
acelerometros; e §g" é o vetor de erro da gravidade
normal.

4.3 Equacoes dinamicas dos erros de atitude
A matriz de atitude (8) calculada é representada
por:

G =[1-(¢'x)]cr

(28)

em que, @" é o vetor dos desvios angulares de atitude,
obtido a partir dos erros dos angulos de Euler 8¢, 86 e
Sy Este vetor € representado no referencial WA como:
8¢, 86 e Y. Este vetor é representado no referencial
WA como:

o=lo, ¢, 9, 1" (29)




Analogamente ao erro da matriz de posi¢ao, o erro
da matriz de atitude é obtido por:

5C! =C; -C =—(px)C! (30)

Derivando ambos os membros da equagao (30), gera:

5C) =G =€) == (] (31)
em que, a derivada C; é dada em (9). Substituindo
a expressao (9) em (31) e procedendo as mesmas
operacoes realizadas para o calculo da dinamica dos
erros de posi¢ao, obtém-se as equagdes dinamicas dos
erros de atitude:

32)

ou na sua forma vetorial equivalente [1]:

(33)

Os termos entre parénteses correspondem as
velocidades angulares calculadas e nominais do corpo
em relacio ao referencial navegacional expresso

. . . -—n
no referencial navegacional. As velocidades ®,, e

w
a)bn
angulares dos giroscépios [2]:

sao expandidas em fungao das velocidades

(34)

em que, as velocidades angulares calculadas dos
giroscopios, expressas no referencial do corpo no qual
estao instalados, sdo descritas por:

(39)

O termo g’ representa o vetor de erros aleatérios
das medidas giroscopicas no referencial do corpo.

Substituindo as expressoes (34) e (35) em (33) e
manipulando os termos das velocidades angulares
obtém-se a forma mais adequada para representar as
equagoes dinamicas dos erros de atitude [1]:
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= 6w, + 00, - o, xp+C, ¢’ (36)

O vetor de desvios angulares de atitude, 5p ,é
produzido pelos erros dos angulos de Euler 6¢, 59 e
e oy . A relagdo entre eles é obtida pela substitui¢io dos
angulos de Euler calculados, # ,0 e WV ,namatriz
de atitude calculada — primeiro membro de (28) —, e
comparando com a sua expressao de erro — segundo
membro de (28) —, o resultado gera as seguintes
expressoes para os erros de 10ll, pitch e heading em
funcao dos desvios angulares de atitude:

S5 = o v, 37.1)
cl

00 = cyd, - sy, (37.2)

oy = ¢ (cyd, —syg,)tan 0 (37.3)

O alinhamento em movimento tem por hipétese
que todo erro de azimute ¢ atribuido ao wander angle
e, consequentemente, o desvio angular de atitude no
eixo Z é considerado nulo, ou seja:

@. =0 (38)

5. Alinhamento em movimento

O processo de alinhamento pode ser realizado com
o sistema estaciondrio ou em movimento. Ambos os
processos possuem em comum a tarefa de estimar os
valores iniciais dos parametros navegacionais como
condigoes iniciais para os integradores das equagoes
diferenciais de navegacdo. Estimadas as condigoes
iniciais, as operagoes de integragao e o processo de
navegacao podem ser inicializados.

No processo de alinhamento estacionario, o SNIS
esta parado, sendo, entdo, a posi¢ao inicial conhecida
por meio de referéncias astronoémicas ou de medidas
do GPS e a velocidade inicial nula. Quanto a atitude
inicial, o processo executa o auto alinhamento que usa
como referéncias o vetor da gravidade normal, que
define a vertical local, e a componente horizontal da
velocidade angular da Terra, que aponta para o Norte.
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Combinadas as medidas dos acelerémetros horizontais
com a referéncia vertical, os angulos de pitch e roll
iniciais sdo aproximadamente determinados. Os
angulos de pitch e roll definem a atitude inicial do
SNIS em relagio ao plano horizontal local, o que
determina os angulos que nivelam o sistema. Esse
processo de nivelamento é chamado de alinhamento
grosseiro. Conhecidos os angulos iniciais de pitch e roll,
a resultante das medidas dos giroscépios, montados
no plano horizontal do sistema, é projetada no plano
horizontal do referencial navegacional e comparada
com a componente horizontal da velocidade angular da
Terra para determinar o angulo inicial de heading. O
heading inicial define o alinhamento inicial do sistema
propriamente dito, em relacdo a dire¢ao Norte. Ao fim
do alinhamento grosseiro, os angulos iniciais de roll,
pitch e heading sao obtidos e a atitude inicial do sistema
¢ aproximadamente determinada.

Os sensores inerciais sao perturbados por erros
deterministicos e aleatérios. Os deterministicos sao
compensados, e os aleatdrios sio estimados e depois
compensados. Os erros aleatérios dos giroscopios e
acelerdbmetros propagam-se ao longo do tempo no
calculo da posigao, velocidade e atitude. Assim, torna-
se necessario usar um método que estime os erros das
variaveis navegacionais do sistema. Conhecidos os erros
estimados, estes s3o usados para corrigir os valores
calculados, refinando o nivelamento e o alinhamento
obtido na fase do alinhamento grosseiro. Esse processo
é conhecido como alinhamento fino e a estimagao é
comumente feita pelo uso de um FK.

Tanto no alinhamento em movimento como no
estaciondrio,aposicaoeasvelocidadesiniciaisdosistema,
no referencial navegacional geografico (g), sao obtidos
pelo uso de sensores de auxilio. As medidas externas
de posicao e velocidades sio também perturbadas por
erros aleatdrios e se fossem empregadas diretamente
como informagao das condigbes iniciais das equagoes
diferenciais (3) e (7), sem o processo de alinhamento,
introduziram erros nas operagoes de integracao das
equagbdes, que aumentariam ao longo do tempo. As
medidas dos sensores de posicio e velocidade sdo
usadas na observacao dos estados dos erros de posi¢ao
e velocidade dos FK aplicados nos processos do
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alinhamento. Quanto a atitude inicial, as referéncias do
vetor da gravidade local e da componente horizontal
da velocidade angular da Terra sao perdidas durante
o movimento do sistema, e sem sensores de auxilio
para medir os angulos de roll, pitch e heading, nao se
pode iniciar corretamente a operagao de integragio da
equagao diferencial matricial de atitude (9), por falta
da informacao das condicoes iniciais de atitude.

Para realizar o alinhamento em movimento, novas
hipéteses precisam ser estabelecidas para contornar a
falta de informacao da atitude inicial do sistema.

No processo de alinhamento em movimento, é
adotada a mecanizagao Wander Azimuth, para o referencial
navegacional. O auxilio de posi¢io mede as varidveis
de posi¢do no referencial navegacional geografico (g);
assim, a latitude, longitude e a altitude sdo conhecidas,
mas o wander angle é desconhecido. Consequentemente, a
matriz de posi¢ao (2) pode ser parcialmente inicializada.
Os auxilios de velocidade medem as velocidades iniciais
do sistema, entdo as condigdes iniciais das equagoes
diferenciais de velocidade (7) sao conhecidas e o processo
de integracao pode ser iniciado. Sem sensores de auxilio
de atitude e com a perda das referéncias para o calculo da
atitude inicial, os angulos de roll, pitch e heading iniciais sao
desconhecidos; assim, a matriz de atitude (8) nao pode ser
inicializada.

Para resolver o problema de inicializagao da posi¢ao e
atitude, as seguintes hipdteses sdo estabelecidas:

1. Eassumido que os angulos iniciais de atitude sio

todos nulos; com esta hipétese, a matriz de atitude C}

¢ inicializada como uma matriz identidade;

2. E assumido que o wander angle inicial é nulo,

mesmo que haja a possibilidade de ocorrer um erro

grande de azimute, de até 180°% com esta hipétese a

matriz de posi¢ao C* pode ser inicializada;

3. E assumido que nio ha sensores de auxilio

de atitude;

4. E assumido que o veiculo mantém a velocidade

linear constante na direcdo longitudinal X, e nula nas

diregoes Y, e Z,, do referencial do corpo (b), bem como

o angulo de heading nulo, Y=0.

Adotadas as hipéteses i e ii e usando os sensores de
auxilios de posigio e velocidades, as equagoes dinamicas
), (7) e (9) sao inicializadas e podem ser integradas
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numericamente. Entretanto, como os estados do sistema
terao erros significativos, um novo modelo de erros
do sistema € proposto para incluir os erros grandes de
azimute a serem usados na estrutura do FK. Com base
na hipétese iii, as medidas dos angulos de atitude nao
podem ser obtidas, o que implica que as observagoes dos
estados dos erros de atitude do FK néo sio realizadas.
Para contornar este problema, a hipétese iv garante que,
usando o auxilio de altitude/heave e as medidas dos
acelerometros, é possivel observar os angulos de roll e
pitch do veiculo.

Uma vez que os angulos de roll e pitch sao observados,
tal como medidos por sensores de auxilio de atitude
(magnetometros, por exemplo), os biases repetibilidade
dos acelerometros e dos giroscopios podem ser observados
de forma indireta a partir das medidas de atitude.

O objetivo do algoritmo de alinhamento em
movimento, usando a nova estrutura de FK, é estimar
a posicao, as velocidades, os biases repetibilidade dos
sensores Inerciais, os erros de atitude e do wander
angle a partir da possibilidade de erros grandes de
roll, pitch e wander angle, para corrigir os parametros
navegacionais computados pela integracdo das
equagoes dinamicas de alinhamento. Este algoritmo
que manipula os erros grandes de azimute executa o
processo chamado de alinhamento grosseiro.

Com base na hipétese ii, a ideia é associar os
erros grandes de azmule aos erros das fungoes
trigonométricas, seno e cosseno do angulo a, presentes
na MCD de posicao, e assumir que todo erro de azimute
¢ atribuido ao wander angle, o que implica no desvio
angular de atitude do eixo Z igual a zero, ¢ =0 em
(29). Esta consideracao é valida porque, no referencial
navegacional Wander Azimuth, o plano horizontal local
contém os angulos de azimute do sistema.

Os erros das fungoes trigonométricas do angulo a
sao definidos como:

osa = Osena = sena — senc (39)

- (40)

cuja dinamica integra as equagoes de estados do novo
modelo de erros do sistema a ser usado na estrutura do
FK para o alinhamento grosseiro [2].

Os estados estimados dos erros das fungbes
trigonométricas §sa e ca sao relacionados ao erro do
wander angle pela expressao [1]:

oa = cada — sada 41)

O erro estimado do wander angle é usado para
corrigir o wander angle calculado por meio da relacao

a=a-ox

(42)

O novo modelo da dinamica dos erros de
navegacao para erros grandes de azimute, ¢ usado na
fase de alinhamento grosseiro até que os valores dos
erros das fungoes trigonométricas sejam reduzidos
para niveis considerados pequenos. A partir deste
limite, é assumido um novo modelo para a dinamica
dos erros de navegacao considerando erros pequenos
do angulo de azimute [1]. Neste modelo, o erro do
wander angle passa a ser um estado direto a ser
estimado pelo FK, reformulado para erros pequenos
do angulo de azimute. Este algoritmo que manipula
os erros pequenos de azimule corresponde ao processo
denominado alinhamento fino.

6. Equacoes dinamicas dos erros de
navegacao para erros grandes de Azimute

O modelo dos erros do SNIS para erros grandes
do angulo de azimute é desenvolvido no referencial
navegacional Wander Azimuth (n) e wusado no

alinhamento grosseiro.

6.1 Equacoes dinamicas dos erros de posicao
para erros grandes de azimute

As equagbes dinamicas dos erros de posicao do SNIS
sujeitos a erros grandes de azimute sdo desenvolvidas
a partir da fatoragdo da matriz de posi¢aio nominal (2)
no seguinte produto matricial:

C =G (43)
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onde, C! é dada em (1) e C*¢é definida como:

(44)

Analogamente a (43), a matriz de posigao calculada
¢é fatorada como:

~n g
Ce _Cg e

(43)

Expandindo a matriz computada C’ em termos
da matriz de erros de posi¢ao entre os referenciais
navegacionais WA (n) e geografico (g),gc;, € a matriz
computada C? em termos da matriz anti simétrica
dos desvios angulares de posi¢do entre o referencial
navegacional geogréfico () e o referencial da Terra
(e),00°x , tem-se:

e g 4

C =(cr+sc;)[1-(00°x) | (46)

em que, o vetor dos desvios angulares de posicio no
referencial navegacional geografico é definido como:

(47)

em que, 808, 60, e 60 estdo torno dos eixos N, E e
D, respectivamente.

A matriz calculada C.'¢ dada pela equacao [1]:

Ct =(I-00°)C" 8)

e a matriz dos erros das fungbes trigonométricas é

definida como:

(49)

Visto que todo erro de azimute, em torno do eixo Z
do referencial navegacional WA do sistema, é computado
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como erro do wander angle, assume-se que, para a fase de
alinhamento grosseiro em movimento, o desvio angular
de posicao no eixo vertical do referencial navegacional
geografico (g) em relagdo ao referencial da Terra (e) € nulo:

86,=860,=0 (50)
o que implica em
86,=0 (G1)

Entdo, a matriz antissimétrica do desvio angular de
posi¢do no referencial geografico é descrita como:

(52)

Realizando o produto matricial em (46) e
organizando os termos, obtém-se:

' =[1+ECtC! (53)
em que, a matriz de erros é dada por:
(54)
e
00, = cadl, +sadb, (55)
08, =—sa60, + cadb, (56)

A matriz E é denominada matriz de erros grandes
de azimute, e seus elementos correspondem aos desvios
angulares de posiao, 86 e 86, mais os erros das
fungoes trigonométricos, 8sa e Sca, que correspondem
aos estados do modelo de erros para erros grandes de
azimute usados no FK do alinhamento grosseiro.

Da equacao (53), obtém-se a matriz de erros de
posicio em funcdo da matriz de erros grandes de
azimute E:

C'-C' =8C" =EC’C" 37)
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Derivando a equagao (57), obtém-se:

5C" =C" - (" = BC* + CE (58)
em que
Cs=-Q8 C* (59)

e eg e

e Qeg € a matriz anti simétrica associada ao vetor weg, ou
pé, que representa a velocidade angular de transporte
do referencial navegacional geografico em relagao ao
referencial da Terra, definida como:

Pt =lpy o po] (60)

Substituindo a equagao (59), considerando a condigao
(6), as expressoes de (3) e é", as fatoragoes (43) e 45) e,
por fim, a matriz dos erros das fungoes trigonométricas
49), na equagdo (58), e em seguida desprezando os
produtos dos erros e rearranjando os termos, pode-se
obter a dinamica da matriz de erros grandes de azimute
E cujos elementos descrevem a evolu¢ao no tempo dos
desvios angulares de posicao e dos erros das fungoes
trigonométricas:

(61)

desenvolvimento completo da equacao diferencial
(61) é apresentado no Apéndice C da referéncia [1].

A partir da derivada dos elementos 86, 89y, Ssa e
Sca da matriz , sao0 obtidas as equagoes diferenciais
do desvio angular de posi¢ao e dos erros das fungoes
trigonométricas, as quais integram o modelo dinamico
de erros usado no FK do alinhamento grosseiro.

Durante o alinhamento grosseiro, é considerada
a hipétese de que os erros trigonométricos siao

constantes. Assim,

osa =0 (62)

Sca =0 63)

Existe uma correspondéncia entre a matriz de erros
grandes de azimute, E, e a matriz anti simétrica dos
desvios angulares de posi¢io (60X), definida para erros
pequenos de azimute. Comparando as matrizes de
posicao computadas, 5:, dadas pelas equacoes (14) e (53),
resulta na relacao:

—5@x ~ EC* (64)

A dinamica do erro de altitude é definida como:

(65)

6.2 Equacgoes dinamicas dos erros de velocidade
para erros grandes de Azimute

O modelo da dindmica dos erros de velocidade
para erros grandes de azimute é similar ao modelo
apresentado na equagao (25), com exce¢ao do erro da
velocidade angular da Terra expresso no referencial
navegacional. Este é redefinido, com base na relagao
dada em (64):

ow.

ie

EC)w, = Ea); (66)
em que 0{5 = [QN 0 QD] é o vetor velocidade angular
da Terra representada no referencial navegacional
geografico, e () e () sdo os componentes nas diregoes

North e Down.

6.3 Equacoes dinamicas dos erros de atitude
para erros grandes de Azimute

O modelo dinamico de atitude para erros grandes
de azimute, no referencial WA, é semelhante ao
modelo apresentado na equagao (36), com excegao do
erro da velocidade angular da Terra no referencial
de navegacao, conforme definida em (66). Entao [1]:

. n 7 U n b (67)
=00, +o0, -0, xp+Ce

n 2, . .
onde, @, E a velocidade angular do referencial
navegacional em relagio ao referencial inercial expressa

no referencial navegacional descrita em (34).
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Expandindo o terceiro termo de (67), baseado na
hipétese 2, que implica em (38), obtém-se uma nova
expressao para o desvio da velocidade angular de
transporte no eixo Z, :

op. =—Q, 5000, —Q, cadt, — 0,09, + 0,09, —¢.  (68)
em que:

0. =df +of, (69

o, =0, +a, (70)

1. Modelo dinamicodos erros do slinhamento
grosseiro para erros grandes de azimute

O processo de alinhamento grosseiro em
movimento (figura 2) emprega o modelo dinamico de
erros que opera os erros grandes de azimute descrito
pelo sistema de equacgbes diferenciais no espago de
estados, definido pelas dinamicas expressas em (31),
(65), (25) e (67), usando (66), e mais as dinAmicas dos
biases dos sensores inerciais descritas a seguir pelas
equagoes (71) e (72). As variaveis de estados do modelo
dinamico de erros descrevem os erros do alinhamento
grosseiro, representados pelos desvios da posi¢ao
angular, o erro da altitude, os erros de velocidade,
os desvios angulares de atitude, os erros das fungoes
trigonométricos, e os modelos dindmicos dos biases dos

acelerdmetros e giroscopios, descritos como:

SBa=0 (71)

5Bg=0 (72)

Diferentemente de [1], neste trabalho, os desvios
angulares de atitude no eixo Z é considerado um
dos estados do modelo de erros, embora tenha sido
assumido ¢, =0.
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Fig. 2 - Diagrama de blocos do alinhamento grosseiro em

movimento.

O vetor de estados do modelo diniAmico dos erros
do alinhamento grosseiro é definido como:

xg =[50, 56, 5h 5v, v, Sv. ¢, 4, § Ssa Sca  (73)
6Ba, 5Ba, 5Ba, 5Bg, 5Bg, SBg. |
e o modelo dinAmico como:
(74)

em que, F, é a matriz de transi¢ao de estados mostrada
na figura 3 e w, € o vetor de ruidos brancos dos sensores

inerciais, definido como:
wo =0 (8. +61.) (ve. +61,)

T
5f; gx gy gz 01x8:|

A matriz de transi¢ao de estados do modelo dinimico

(75)

dos erros (figura 3)¢é introduzida na estrutura do FK do
alinhamento grosseiro para estimar os erros de posicao,
velocidade, atitude, biases dos sensores inerciais € 0s erros
das fungbes trigonométricas, os quais implementam
a correcdo dos estados calculados pelas equagdes do
alinhamento grosseiro na configuragao feedback.

8. Modelo dos erros do alinhamento fino
para erros pequenos de Azimute

O alinhamento grosseiro continua a operar até
que a variancia dos erros das fungoes trigonométricas
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seja reduzida. Entdo, para o processo de alinhamento
fino, o modelo dindmico dos erros grandes de azimute em que,
¢ reformulado para a versio do modelo dindmico de
erros que opera erros pequenos de Azimute, onde Substituindo (74) em (76) e transformando os
o erro do wander angle, 8a, é um estado do modelo termos p, e 868, do referencial navegacional geogréfico
dinamico dos erros do alinhamento fino a ser estimado  para o referencial WA, obtém-se:
diretamente pelo FK.

O erro estimado do wander angle é relacionado ao (78)
erro das fungoes trigonométricas pelas expressoes:

Derivando a segunda equacao de (74), obtém-se:

dsa = cada o dca =—sada (76)
(79)
A dinamica do erro estimado do wander angle,
8a, € obtida a partir da expansao do elemento (1,1) da Comparando (77) com (78), gera a derivada do erro
matriz dE/dt, dada em (61): de wander angle descrita pela equagao diferencial:
(77) (80)
30, | | 0 0 3 0 1 0 0 0 o - —p. 000000]|| 9
50, = 1 % P P 50,
S 0 0 v -k 0 0 © 0 0 p  -p 000000| o
Sv 0 0 0 0 0 -1 0 0 0o o 0 000000|| g
v | |Fvar2v.0) v,Q, Snr v 20, (p+20, 0 —f f, 2w, 0 000000 57
v v
Sv., "a, —(v,Q, +2v. Q) J;:; 20, % (P+2Q), f. O —f. 2v.o, 2v.0, 000000 Sv.
ZX 20,0, 20,0, % 2p+Q), —2p+Q), 0 —fo fi 0 —2v.o, —2v,0, 000000 :’;"
g ¢y _ 0 —0, —o, 0 X 0 0 0. -w, 0 ©Q 000000 ¢y
i P A
osa Q. 0 % —% 0 0 Q. 0 » -Q 0 000000| %5
Sea —o, o, 0 0 0 0 ©, —o, 0 0 0 000000 9%
OB, 0 0 0 0 0 0 0 0 0 o o 000000 OB
B, 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000|[0B,,
SB 0 0 0 0 0 0 0 0 0 o 0 000000|s5p
az 0 0 0 0 0 0 0 0 0 o 0 0000009 0=
OB, 0 0 0 0 0 0 0 0 0 o 0 000000|9Bg
SB 0 0 0 0 0 0 00 0 o 0 000000|5B
& 0 0 0 0 0 0 0 0 o0 0 0 000000 &
OB, 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000|OBs

Fig. 3 — Matriz de transigio de estados do modelo dinamico de erros do alinhamento grosseiro.

60, 0 0 o 0 1L 0 0 0 o -, 000000 90
56, R R 56,
Y 0 0 e - L 0 0 0 0 0 - 000000 >
Sh R R o Sh
Sv 0 0 0 0 0 -1 0 0 o0 0 000000| o
Sv (v, Q, +2v. Q) "Q, —ie X 20, ~(p+20), 0 —f f, 2v.00, 000000| 5.°
y y
Sv, v.Q, —vQr2v) - 20 Y (pe2d). £ 0 . v.o, 000000 Sv,
Z" 21,0, 20,0, w 2p+Q), 2(p+Q), 0 —fo fi 0 2(V,@,+v,®,)000000 Z"
d v v pd
= = _ Y 1 _
i ¢ 0 Q. = 0 " 0 0 Q. -, 0 000000 ¢
—(6a) Q. 0 > -L 0 0 -0 0 o 0 000000|(6)
6B,y —o, o, 0 0 0 0 o, —o, 0 0 000000|| 9Bar
OB, 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000|| OBy
SB 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000 58
53” 0 0 0 0 0 0 0o 0 o0 0 000000 53‘"
ox 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000 ox
SB 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000|| 5B
& 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 000000 &
OB, 0 0 0 0 0 0 0 0 o0 0 000000|| 9Bg:

Fig. 4 — Matriz de transigao de estados do modelo dindmico de erros do alinhamento fino.
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O vetor de estados do modelo dinimico dos erros
do alinhamento fino é definido como:

x, =60, 60, 5h v, 6v, Sv, ¢ §, 4. ~(6a) (81)
6Ba, 5Ba, 5Ba, 6Bg, 5Bg, SBg. |
e o modelo dinAmico dos erros é descrito como:
(82)

onde F, é a matriz de transi¢ao de estados mostrado
na figura 4 e w, é o vetor de erros aleatérios dos
sensores inerciais:

Wy = [om (-v,e.+61,) (ve. +61,) 6f. &,
g, €, OMJT

9. Equacoes de medidas

(83)

Os modelos dinamicos dos erros para o alinhamento
grosseiro e fino sdo descritos pelos sistemas de
equacoes diferenciais de estados dados em (74) e (82).
Para completar a representacao de estados das etapas
do alinhamento, é necessario descrever as equagoes de
observacoes ou medidas dos estados. As medidas dos
erros das variaveis navegacionais sio dependentes das
medidas dos sensores de auxilio. Os sensores de auxilio
considerados disponiveis, tanto para o alinhamento
grosseiro quanto para o alinhamento fino, sio o GPS
para posicao, odémetro ou GPS para as velocidades e
o altimetro para a altitude (sensor de heave).

Com base nas hipdteses iii e iv, a medidas dos
auxilios de velocidade e altitude e as medidas dos
acelerdbmetros permitem observar, indiretamente, os
angulos de roll e pitch.

Para a observagao do angulo de pitch, a velocidade
vertical calculada pelo filtro de mistura [1], expressa no
referencial navegacional, para o alinhamento grosso e
tino v?, € igual a projecdo da velocidade longitudinal
do corpo, medida pelo sensor de auxilio, v*, na dire¢ao
vertical (D) do referencial navegacional. A relagao é
representada pelas expressoes [3]:
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v =V"sen(6) (84)

b

Vv
0 = arcsen| —- (85)
v

z

O angulo calculado é usado como medida de
auxilio para o erro de pitch, utilizado na observagio
dos estados de atitude do FK.

Para a observagao do angulo de roll, sao assumidas
as hipéteses iii e iv. A partir da equagao de aceleragao
(7) reescrita de modo a explicitar os valores da for¢a
especifica no referencial navegacional,

(86)

em que, » vy € v>sdo nulos segundo a hipétese
v, e utilizando as medidas dos sensores auxilio de
velocidade, a velocidade angular da Terra, a gravidade
e o angulo de pitch observado em (85), as componentes
da aceleracio calculada f*, em (86), ficam em funcio
apenas dos angulos de r0ll e da latitude. Comparando
as projecoes das componentes da aceleracao, expressas
no referencial do corpo, C: f", com as medidas dos
acelerometros f e f) efetuadas no referencial do corpo,
a tangente do angulo de roll é observada. A relagao ¢

descrita pelas expressoes [3]:

87)
(88)

(89)

em que, f;=29v)‘f (cos L senB-senL cos 6 ) e.

A partir das observagoes indiretas de roll e pitch,
¢ possivel também observar indiretamente os biases
repetibilidade dos acelerdbmetros e dos giros, 6Ba
e O0Bg, respectivamente. Usando os angulos de roll
e pitch observados, suas derivadas e a observacao




das velocidades, obtidas pelos sensores de auxilio de
velocidade, os biases repetibilidade sao calculados a
partir da diferenca da medida dos sensores inerciais
e dos valores calculados das aceleracoes e velocidades
angulares as quais os acelerometros e giros estdo
submetidos.

Os estados observados para os modelos de erros do
alinhamento grosseiro e fino sdo os mesmos, mas as
dimensoes das matrizes de observagao diferem apenas
pelos estados nao observados dos erros do wander angle.
Desta forma, as equacoes de medidas para ambos os
modelos de erros sao formuladas da seguinte forma:

(90)

em que H é a matriz de observagiao de estados
(matriz de fator de escala) para os modelos de erros,
sendo A=0, , para o alinhamento grosseiro e A=0,
para o alinhamento fino, e v é o vetor de ruidos dos
sensores de auxilio de posi¢do, velocidade e indireto
de atitude [3]:

V=DV Vigng V 1)

T
h va Vvy sz Vroll Vpitch ]

Os ruidos v, e v se referem aos ruidos dos

roll pitch
acelerdmetros e dos sensores de velocidade, como pode

ser visto nas equagoes (85), (87) e (88).

10. Simulacoes

Nesta secao, sao apresentados os resultados da simulacao
do alinhamento, grosso e fino, em movimento.

A simulagdo inicia com o alinhamento grosseiro, durante
3000 s, seguido pelo alinhamento fino por mais 4200 s, com
tempo total de simulagao de 7200 s. Nas figuras 5 a 14, é
possivel observar a ocorréncia de uma descontinuidade nos
instantes 3000 s, resultado da transi¢io do algoritmo de
alinhamento grosso para o fino.

As simulagoes dos algoritmos de alinhamento foram
realizadas considerando como veiculo um navio de
guerra com trajetéria pré-definida igual a uma linha
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reta, de modo a facilitar o nivelamento e manter o wander
angle variando a uma taxa constante. Isto leva a valores
pequenos para os angulos de atitude. Nesta simulagao, os
angulos de roll e pitch foram definidos por movimentos
senoidais, com amplitude méaxima de 2° e frequéncia
de 0,1 Hz, resultado de um estado de mar com ondas
classificadas como “swell”, e o angulo de heading igual a 0°,
O navio se move com velocidade linear de 16 km/h (4,44
m/s) somente na dire¢do longitudinal do corpo. Para a
posi¢ao angular, as condigoes iniciais foram definidas
como 232 de latitude, 43° de longitude e 35° de wander
Azimuth, e quanto a altitude o valor minimo igual a zero.

Os erros aleatorios dos sensores inerciais, biases € ruido
branco foram definidos como:

a. Acelerometros: biases repetibilidade 1x10% g (acel. X e
Y) e IX10*Y g (acel. Z) e desvios padrao de 0,25X107 g (acel.
XeY)e0,25x10“ g (acel. Z); ruido branco com média zero
e desvio padrao de 1X109 g (acel. X e Y) e 1X10 g (acel. Z);

b. Giroscopios: bias repetibilidade 0,1 grau/h e desvio
padrao de 0,025 grau/h; ruido branco com média zero e
desvio padrao de 0,05 grau/h.

Os erros aleatérios dos sensores de auxilio de posigao,
velocidade e altitude foram definidos como ruido branco
com média zero e a variancia, o, igual a:

a. Sensor de posi¢ao — GPS: desvio padrao Lat/Long: 6 =
0,0235 graus (1,5) e altitude: o = 0,1 m;

b. Sensor de velocidade — odometros/GPS: o = 0,025 m/s;

¢. Sensor de heave (altitude max. de 5 m): ¢ = 0,0005 m.

Cabe ressaltar, que a medida de altitude fornecida pelo
GPS foi usada na observacio do erro de altitude e a medida
do sensor de heave no filtro de mistura.

Os erros apresentados nas figuras a seguir, sao
relacionados a diferenca entre os valores reais e os estimados.

A figura 5 apresenta o erro de altitude durante
a simulagdo do alinhamento em movimento, de
onde observa-se a eficicia, em estabilizar as medidas
estimadas de altitude, do filtro de mistura integrado
a um sensor de altitude. O erro de altitude ao fim da
simulacao é da ordem de 10¢» m.

Os erros presentes nos sensores inerciais, como biases
repetibilidade (figura 6 e 7) se propagam para as equacoes de
navegagao produzindo erros nos parametros navegacionais,
que crescem com o tempo. Assim, a estimacao destas biases
melhoram  significativamente os resultados do sistema
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inercial. A estimativa dos biases dos acelerdometros X e Y é
de 1 ug, com erro de 0,013 ug e 0,0009 ug, respectivamente,
e para o eixo Z estimativa de 100 ug com erro de 0,001 ug.

Fig. 5 — Erro da altitude durante a simulagao.

Fig. 6 — Estimativa da repetibilidade dos biases do Acelerometro:
Acc. X (azul), Acc. Y (laranja) e Acc. Z (amarelo) para toda
simulagao.

Fig. 7 — Estimativa da repetibilidade dos biases dos Giroscépios:
Giros X (azul), Giros Y (laranja) e Giros Z (amarelo) para toda
simulagio.

A estimativa dos biases dos giroscopios X, Y e Z foi
da ordem de 0,1 grau/h com erros de 0,001, 01004 e 0
grau/h para os X, Y e Z, respectivamente.
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Na figura 8, sio apresentados os erros de latitude
e longitude. No instante inicial do alinhamento
os valores de latitude e longitude sao conhecidos,
fornecidos pelo GPS, consequentemente o erro inicial
é zero. Entretanto, com o passar do tempo, os erros
das posicoes angulares se propagam aumentando
sem limite. Este comportamento é esperado em
todo sistema inercial devido a impossibilidade de
estimar perfeitamente os erros aleatérios presentes
nos sensores inerciais, que geram erros de posi¢ao
crescentes com o tempo. Durante o alinhamento fino,
a estimagao dos biases repetibilidade convergem para
valores préximos aos reais, o que melhora a corre¢ao
da medida dos sensores inerciais, diminuindo os erros
dos angulos de posic¢ao ao longo do tempo. Corrigindo
os erros de latitude e longitude, obtidos das equagoes
(22.1) e (22.2) em funcdo dos desvios angulares de
posicao estimados, chega-se, ao fim da simulacao, a
uma acuracia para latitude da ordem de 10 graus e
para longitude da ordem de 10 graus.

Fig. 8 — Erro de Latitude e Longitude durante a simulagao.
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Fig. 9 - Erro do wander angle durante a simulagao.

A figura 9 apresenta o comportamento do erro
de wander angle durante a simulagdo do alinhamento
em movimento. Para inicializar a equagido dinamica
de posicao (3), a condigao inicial do wander angle
para os valores calculados e estimados é assumida
como zero. No alinhamento grosseiro, os erros
trigonométricos, 8sa e dca, sao estados estimados pelo
FK cuja combinagcao linear fornece o erro estimado de
wander angle, 8a. Corrigindo o wander angle com da,
observa-se que ap6s 3000 segundos o erro do angulo
a é de aproximadamente |1.5|graus. Convertendo
para o algoritmo fino, onde da é um estado estimado
diretamente, o erro do wander angle, no final do
alinhamento em movimento é da ordem de 10 grau.

A figura 10 mostra os erros das velocidades lineares
no referencial navegacional wander Azimuth durante o
alinhamento em movimento. A velocidade linear no
eixo Y_n seria nula caso ndo houvesse erros. Da figura
10, observa-se que no final do alinhamento o erro na
dire¢do do eixo Y, tem acuraria da ordem de 10%. O
comportamento do erro mostra que o uso do filtro de
mistura garante a convergéncia do valor da velocidade
linear no eixo Z , v", para o valor correspondente a
projecao vertical da velocidade linear longitudinal do
navio, de 4,44 m/s alinhada com o eixo X, produzida
pela oscilagio do angulo de pitch. Ao fim do
alinhamento a acurécia da velocidade v* é da ordem
de 10~

Fig. 10 - Erro da velocidade linear durante a simulagao.

A velocidade no eixo X € a projecao horizontal da
velocidade longitudinal (X,) do navio. O gréfico da
figura 11 mostra que a acurdcia do erro da velocidade
na direc¢do X , v, é 10 m/s, no fim do perfodo de
simulacio.

Fig. 11 — Erro no eixo X da velocidade linear ao fim da simulagéo.

As figura 12, 13 e 14 mostram os valores dos
erros dos angulos de roll, pitch e heading para os
alinhamentos grosso e fino. Os desvios angulares de
atitude, estimados pelo FK, sio usados para calcular
os erros de roll e pitch conforme as equagoes (37), que
corrigem a atitude calculada pelo sistema. Neste artigo,
o desvio angular de azimute é incluido como estado
e é estimado. Ao fim do alinhamento, a acuricia dos
angulos de roll e pitch possuem erros menores que
10,005| grau, enquanto o angulo de heading possui
acuracia menor que |0.02| grau.
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Fig. 12 - Erro do angulo de Roll durante a simulagao.

Fig. 13 - Erro do angulo de Pitch durante a simulagao.

Fig. 14 - Erro do dngulo de Heading durante a simulagao.

11. Conclusao

Neste trabalho, o algoritmo de alinhamento em
movimento de um SNIS apresentado por [I] foi
aprimorado. O aperfeicoamento consistiu em introduzir
as estimativas do desvio angular de heading e dos biases
repetibilidade dos sensores inerciais na estrutura do
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FK. Com base nas hipéteses iii e iv, uma estratégia para
observar indiretamente os angulos de 70ll e pitch foi
implementada usando as medidas dos acelerémetros e
do altimetro. Além disso, a partir dessas observagoes,
das suas derivadas dos angulos e das observagoes de
velocidade, os biases repetibilidade dos sensores inerciais
também puderam ser observados indiretamente. Como
consequéncia, as medidas de atitude e dos biases sao
estimadas, nas simulacdes realizadas, com acuracia de
[0,005], |0,005] e |0,02| grau para os angulos de roll,
pitch e heading, respectivamente; e erros de 10* grau para
os acelerémetros, e 10 grau para os giroscopios.

As medidas do altimetro sdo introduzidas também
em um filtro de mistura integrado com a velocidade
vertical estimada, para estabilizar a altitude calculada
pelo sistema.

A estimativa dos biases repetibilidade implementam
a compensacao das medidas dos sensores inerciais, na
configuracao feedback, o que proporciona uma melhora
significativa da precisdao dos parametros de navegacao
durante o processo de alinhamento do SNIS.

O estudo aponta como possibilidade de trabalho
futuro o desenvolvimento de um novo modelo para
a dinamica de erros de um algoritmo de alinhamento
em movimento. Um tal modelo incluiria também as
estimativas iniciais dos angulos de roll e pitch na fase
de inicializagio e de alinhamento grosseiro do SNIS
e consideraria como varidveis a serem estimadas, nao
somente os erros das fungoes trigonométricas do wander
angle, associadas aos erros grandes de azimute, como
também os erros das fungbes trigonométricas dos
angulos de atitude, roll ¢ pitch.
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