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Abstract¥s Thiswork presents an algorithm for three axis autonomous attitude determination, developed to be applied
in micro-satellites. This approach is based in the fusion of MEMS inertial sensor technologies observations with GPS
receiver observations. The algorithm uses a Kalman filter bank that permits to make diagnosis of simple failures
considering the residues statistics. |s defined the failure modes of each sensor and is also defined control parameters to
detect failures. The influence of control parameters above the percentage of failures not detected and false alarms are
analyzed. Simuation results of a portion of the proposed algorithm are also presented. This work is part of doctoral
studiesin process at the INPE Space Engineering and Technologies course.
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Resumo¥s: Este trabalho apresenta um algoritmo para determinagdo autdbnoma de atitude em 3 eixos, voltado para
aplicagdes em micro-satélites. A abordagem baseia-se na fusdo de observagdes de sensores inerciais de tecnologiaMEM S
com observagdes de um receptor GPS O algoritmo utiliza um banco de filtros de Kalman que permite diagnosticar falhas
simples com base numa estatistica dos residuos. S80 definidos os modos de falhas dos dois sensores e estabelecidos
parametros de controle para a deteccdo das falhas. A influéncia dos parémetros de controle sobre a porcentagem de
falhas ndo detectadas e a de alarmes falsos é analisada. S&o apresentados também resultados de parte da simulagdo do
algoritmo proposto. Este trabalho é parte de uma tese de doutorado em andamento no curso de Engenharia e Tecnologia

Espacial do INPE.
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1 Introducdo

Este trabalho apresenta um algoritmo para
determinacdo autbnoma de atitude em 3 eixos, voltado
para aplicacbes em micro-satélites de baixo custo e
moderados requisitos de precisdo de apontamento. O
algoritmo apresenta caracteristicas de robustez a
perdas temporérias de sinal e a ocorréncia de falhas
simples temporarias, e baseia-se na fusdo de
observacBes de sensores inerciais de tecnologia
MEMS com observacdes de um receptor GPS. Mais
especificamente, giros de anel de silicio, de estrutura
vibratoria, baseados no efeito Coriolis, por suas
caracteristicas de baixo peso, volume, custo e
poténcia, sdo empregados como sensores primarios
na propagacdo da atitude entre os instantes de
amostragem do sensor auxiliar. Este, por vez, é um
receptor GPS com entrada para 4 antenas, capaz de
fornecer a sua prépria posicdo, a posicdo dos
satélites GPS que estiverem por €ele sintonizados, e a
fase da portadora L1 em cada antena. Com base no
principio da interferometria, a diferenca simples de
fase entre os pares de antenas sdo utilizadas para
atualizar a atitude nos instantes de amostragem e
corrigir o efeito de deriva dos giros. A questdo da
robustez, essencial em aplicagbes autbnomas no

espago, € tratada por meio de um banco de filtros de
Kaman que permite detectar e isolar falhas simples
com base numa estatistica dos residuos. O algoritmo
€ uma adaptacdo do esquema proposto por McMillan
et a (1993) e visa fornecer a atitude de modo
auténomo, continuo e robusto o suficiente para
viabilizar sua aplicagdo em tempo real a bordo de
micro-satélites com precisdo melhor do que aquela
fornecida apenas com o GPS.

A questdo da deteccdo de falhas segue a
nomenclatura adotada em Nyberg (1999), transcrita na
Tabelal.

Tabelal - Terminologia adotada

Falha Desvio ndo permitido de pelo menos

(“fault”): uma propriedade caracteristica do
sistema, ou uma varidvel do sistema
de seu comportamento aceitavel,
usual ou padréo;

Defeito Interrupcéo permanente da

(“failure’): capacidade do sistema de redlizar uma
funcdo requerida

Deteccdo de | Determinacdo da ocorréncia de uma

falha falha e do instante da detec¢éo;
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Isolamento | Determinagdo do tipo e localizagdo e
defaha instante de ocorréncia de umafalha;

Identificagdo | Quantificacdo da falha e determinacéo
defaha de suavariagdo temporal;

Diagnose de | Determinagdo do tipo, tamanho,
falha: localizag&o e instante de ocorrénciada
falha,

2 Girose Seus Modosde Falha

Giros mecénicos do tipo “Dry Tuned Gyro” (DTG) e
“Rate Integrating Gyro” (RIG) baseiamse numa
tecnologia ja tradiciona e podem oferecer dta
precisdo, porém a um custo elevado. Em situacédo
semelhante encontram-se 0s giros mais modernos,
fundamentados no principio de Sagnac, que possuem
a vantagem de ndo possuirem partes moéveis. o “Ring
Laser Gyro” (RLG) e o “Fiber Optic Gyro” (FOG).
Embora este Gltimo tipo apresente uma tendéncia de
reducdo de custo, sofre do fendbmeno de
escurecimento das fibras Gticas devido & longa
exposi¢ao a radiacdo a que estao sujeitos os satélites
no cinturdo de Van Allen. Por outro lado, os
“Vibratory Structure Gyroscopes’ (VSGs), baseados
no principio de Coriolis, oferecem uma opgédo mais
favordvel quanto ao custo, porém ainda muito
sensiveis a efeitos térmicos no elemento ressonador,
0 que 0s torna menos precisos. Em particular,
enquadram-se nesta categoria 0S giros ceramicos,
disponiveis j& ha cerca de trés décadas, e os de
silicio, cuja tecnologia é empregada em acelerdbmetros
ha mais de quinze anos, mas apenas mais
recentemente foi utilizada para giros. Embora até o
momento 0s giros ceramicos ainda apresentem melhor
precisdo que os de silicio, a tendéncia é que esta
relagdo seja invertida nos proxi mos anos. Além disso,
os giros de anel de silicio sdo mais leves, compactos,
e consomem menos poténcia. Tipicamente, um
conjunto de acelerémetros e giros de silicio em trés
eixos pesa algo em torno de 250 gramas e consome
menos de 2 Watts. Tais vantagens, propiciadas pelo
emprego da moderna tecnologia “Micro Electro-
Mechanical Systems’ (MEMS) s&o bastante atrativas
para aplicaces em micro-satélites como meio primario
de propagacéo de atitude.

As principais fontes de imprecisdo nos giros sdo o
desalinhamento mecénico, o fator de escala, e a
deriva. Todos estes fatores podem ser mitigados
numa etapa de calibragdo pré-lancamento, mas
existem valores residuais devidos a flutuagéo térmica,
ao regime de aceleracdo durante e ap6s o langamento,
e ao efeito de histerese. O efeito resultante pode ser
tomado como uma derivaresidual lentamente variante
no tempo.

Além dos erros acima descritos, 0s giros podem
apresentar falhas de vérios tipos: travamento, sejaem

saida nula, arbitréria ou de fundo de escala; e a
apresentacdo de comportamento ruidoso em alta
fregiiéncia e com intensidade superior a especificada.
O efeito da deriva de baixa fregiéncia sobre a
incerteza na atitude cresce linearmente com o tempo
enquanto que o efeito dos ruidos de alta fregiiéncia
cresce com a raiz quadrada do tempo, caracteristicas
gue devem ser levadas em conta na detecgdo de
eventuais falhas de modo a evitar alarmes fal sos.
Adicionalmente, giros de baixo custo apresentam
peguena banda passante, 0 que implica em
amortecimento ou mesmo rejei¢do de movimentos de
ata freguéncia. Tais movimentos séo induzidos nos
satélites tipicamente por desbalanceamento dinamico
nas rodas de reagdo em alta rotagdo ou por vibracdes
nos painéis solares acionados por motores de passo.
As limitacbes do giro, juntamente com erros de
quantizagdo, podem entdo resultar em oscilagGes
conicas ficticias na atitude propagada com um efeito
secular de escorregamento que em Ultima andlise
representa uma espécie de derivaindireta.

A Tabela 2 apresenta valores tipicos de desempenho
e confiabilidade de algunstipos de giros.

Por todas as razbes acima descritas, nas aplicagdes
em satélites é necessario que a deriva do giro sgja
constantemente corrigida por um sensor auxiliar, o
gue é descrito aseguir.

Tabela 2 — Caracteristicas de alguns tipos de giro:
valorestipicos.

Caracteristica Unidade TipodeGiro
RLG | FOG

Faixa de operacio: °ls 375; 1000 100

Estabilidade da| “h 10; 1; 0,05; | 10; §; 2;

deriva: 0,003 1

Densidade espectral 0,3; 0,125; 5;

de poténcia do| 01%Ch 0,01; 0,15;

processo 0,002 0,07

Browniano angular 0,0002

(Angular Random

walk):

Fator de escala: ppm | 5; 10; 100; 100;
1000 500

Alinhamento 25"

interno:

Tempo médio entre | 1000h 10,15 50

defeitos (Mean

Time Between

Failures):

Banda Passante: Hz 100; 600 100
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3 GPSeSeusModosde Falha

O Sistema de Posicionamento Global (GPS), por sua
vez, oferece recursos de determinagdo a bordo de
tempo e posicao, 0 que permite simplificar a operacéo
do segmento solo. Embora esta seja a grande
vantagem do uso de receptores GPS a bordo de
satélites, felizmente ela ndo é a Unica. Uma vez que o
equipamento esteja disponivel, agregando o recurso
de processamento de mdltiplas antenas, torna-se
possivel calcular também a atitude do satélite por
meio da interferometria na fase da portadora nas
linhas de base formadas por pares de antenas
dispostas adequadamente no satélite. A precisao
neste caso depende basicamente do sistema GPS, do
receptor GPS e das antenas utilizadas. Mais
especificamente, o nimero e a distribuicdo espacial
dos satélites da constelagdo GPS em visibilidade
determina um fator de diluicdo geométrica da
precisdo. Além disso, o sinal pode sofrer perda de
integridade por agum distirbio imprevisto no
funcionamento do sistema. As caracteristicas do
receptor, por sua vez, determinam o ndmero maximo
de satélites rastreados, a razéo sinal ruido, e ataxade
amostragem, enquanto que o tipo de antenas e sua
distribuicdo espacial no satélite determinam a
incerteza da posicdo do seu centro de fase, o nivel de
interferéncia por multicaminho e a direcéo e
comprimento das linhas de base.

Os modos de falha do GPS, quando utilizado para

determinacdo de atitude, séo:

a) Perdado sina de algum canal, que pode se dar
em diferentes regimes. por longos periodos,
devido a ocultagdo do satélite ao longo de sua
Orbita; ou temporariamente, devido a alguma
interferéncia ou instabilidade passageira; ou
ainda de modo intermitente, quando a recepc¢ao
do sinal se da em condig¢des inadequadas tais
como baixa elevagdo do satélite GPS, baixa razéo
sinal ruido, interferéncias externas, rotagdes
elevadas e taxas de amostragem no limite da
capacidade de transmissdo dos dados do
receptor para o computador de bordo.

b) “Cycle Slips’, causados por pequenas
instabilidades nos correlatores do receptor GPS
ou por alguma interferéncia externa, quando um
nimero inteiro e desconhecido de ciclos da
portadora escapa de ser observado.

c) FlutuacOes de baixa freqiiéncia no sinal, devidas
a perda de integridade, ou a variagdo do centro
de fase da antena em funcdo da direcédo e,
principalmente, ao multicaminho.

d) Ruidos de alta freqiiéncia de intensidade acima
da especificada.

A perda de sinal é facilmente detectada pela auséncia
do respectivo registro no arquivo de dados brutos,
mas precisa ser cuidadosamente levada em conta pelo

algoritmo de pré-processamento de modo a garantir
gque a cada instante de amostragem, sejam
processados apenas 0s dados relativos aos satélites
cujos sinais foram recebidos nas 4 antenas. “Cycle
Slips’, ao serem detectados, requerem a resolucéo da
ambiguidade inteira, tarefa que pode ser bastante
simplificada caso a atitude propagada esteja
disponivel com precisdo suficiente. Caso contrério, a
solucéo é bem mais trabalhosa e a prépria deteccéo
dafalha passa a ser baseada no registro darespectiva
observagdo no instante de amostragem anterior. Os
demais modos de falha sdo ainda mais dificeis de
serem detectados com base apenas na consisténcia
interna dos sinais, ja que em principio podem ser
confundidos com ruidos ou movimentos reais do
satélite, principalmente se os satélites rastreados
forem momentaneamente pouco NUMErosos, ou se
apresentarem distribuico espacial pobre.

A tabela 3 apresenta valores tipicos de receptores
GPS disponiveis no mercado, com a ressalva de que
este mercado esta em rapida evol ucéo.

Tabela 3 — Caracteristicas de receptores GPS:; valores

tipicos.
Par @metro Valor

Precisdio na fase da|35mm;2mm

portadora

Confiabilidade 94,47% em 15 anos de
uso

Integridade 1 quebra de integridade
do sinal acada 1000h

4 |ntegracdo GPS/ Giros

Quando integrados com os giros, o GPS proporciona
meios de calibracdo da deriva residual, e com isso
possibilita a propagacdo precisa da atitude com uma
taxa de amostragem mais elevada do que a fornecida
pelo receptor GPS sozinho. Além disso, a atitude
propagada pel os giros fornece importante subsidio na
deteccdo de eventuais falhas no GPS. Por isso, tal

esguema é vantajoso para aplicagdes em tempo real, e
em particular no controle da atitude em maha
fechada.

A integracdo do GPS com giros pode ser redizada
com estruturas de diferentes graus de acoplamento,
conforme descrito a seguir. A estrutura de minimo
acoplamento é a de realimentacdo indireta, onde um
filtro linearizado de Kalman é alimentado pelo residuo
da atitude localmente estimada pelo GPS em relagéo a
propagada pelos giros, e produz, como saida,
correcdes para a atitude e para as derivas dos giros.
Embora simples esta estrutura possui a grave
desvantagem de que os residuos acumulam erros de
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propagacdo devido a deriva dos giros. Assim, 0s
erros de linearizagdo apresentam crescimento secular,
0 que termina por inviabilizar a filtragem. Este
obstaculo é superado na estrutura de realimentagdo
direta, onde um filtro estendido de Kalman processa o
residuo da atitude localmente estimada pelo GPS em
relacdo a atitude propagada pelos giros, como no
caso anterior, mas com a diferenca de que as
correcOes estimadas pelo filtro sdo incorporadas
durante a propagacdo. Deste modo a linearizagéo é
sempre feita em torno da melhor predicao disponivel
da atitude. Este é basicamente o esquema que sera
utilizado, e éilustrado na Figura 1 abaixo.

by =- %+ wy (ay). ©®

onde ( representa o vetor de pegquenos angulos de
rolamento, arfagem e guinada do satélite; W o vetor

velocidade angular no sistema do satélite; bq o]
ruido colorido na atitude calculada com base apenas
no GPS; e b,, aderivado giro.

Taxa de Atitude propagada e
Giro rotacéo R Pr opag agé derivas estimadas R
oda
A
Atitude e derivas
estimadas
Filtro
Fases da Deter minacéao Estendido
Receptor | Portadora | Egratica da , (") , de
GPS Efeméides Atitude K alman

Figura 1 — Algoritmo de fus@o de observagdes de giro e de GPS por filtragem estendida de Kalman: estrutura

frouxamente acoplada com realimentacdo direta.

As estruturas de realimentacdo indireta e direta
sdo ditas de acoplamento frouxo, pois o sensor
auxiliar neste caso ndo recebe qualquer realimentacdo
do processo. Quando esta realimentacdo existe a
estrutura é dita de acoplamento apertado ou de
acoplamento profundo, dependendo do tipo de
realimentacéo a ser realizada, no software do receptor
ou na prépria maha de sintonizagéo dos sinais dos
satélites, no caso do GPS. Este tipo de solugdo,
entretanto pressupfe desenvolvimentos especificos
de receptores GPS, enquanto que as estruturas
frouxamente acopladas permitem o uso de
equipamentos “off the shelf”, dando maior
modularidade e versatilidade ao projeto.

O modelo de propagacdo da atitude utilizado é
basicamente cinemético, acrescido dos processos de
Gauss-Markov de primeira ordem que representam a
derivado giro e o erro da solugéo fornecida pelo GPS:

q=w, 6

. b
b, :'t_q+wa(qq)’ @

q

Os parémetros Q,, q, e t,, t, representam as

w

intensidades dos ruidos coloridos by e by , esuas

respectivas constantes de tempo, ajustados
empiricamente (Lopes et a., 2002).

O modelo de observagéo é dado por:

Z=q+by +e(Cyq). @
Y:W"'bw"'QN(vav)’ ®)

onde Z representa o vetor de angulos de atitude
determinados com base apenasno GPSe Y representa
0 vetor de observacdes dos giros. Com base na
equacdo (5), aequagdo (1) pode ser reescrita:

q=Y- by - &(Cu). ©)

A equacdo dadiferencasmplesdefase| &

5] =0T AQ - DK v O, el
™
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onde A é amatriz de atitude, K ¢é a ambigiidade
inteira, dj € o efeito do multicaminho e daincerteza

na localizagdo do centro de fase das antenas, b éo
vetor linha de base, U é o vetor unitério na direcéo
da linha de visada do satélite GPS no sistema de
referéncia, € éoruido aleatério, | é o comprimento
de onda, e os indices i, p e K denotam a antena, o

satélite GPS e o instante de amostragem,
respectivamente, sendol = O paraaantenamestre.

Os dados brutos do GPS devem passar inicialmente
por um pré-processamento onde é feito o casamento
dos dados das quatro antenas e, caso seja
necessario, a resolucdo da ambiglidade inteira e
calibracdes do efeito da incerteza do centro de fase e
do multicaminho. Apds isso, a determinagdo estatica
da atitude é feita com base na diferenca simples de
fase, minimizando-se a seguinte funcdo custo
quadrética, a qual leva em conta o acoplamento
intrinseco dos erros devido a presenca da antena
mestre em todas as diferencas simples:

J@Q) = tr{r X1 ¢(DDd 1} ®

onde X representa a matriz de covariancia dos erros
na propria fase relativa aos satélite GPS el

representa a matriz de residuos das diferencassimples
de fase, dadapor:

re 1 DF, - BAU, o

D ¢éamatriz responsavel pelarealizacio da diferenca
smples, e as matrizes F, B e U sfo compostas
peloselementosde | , b e U, respectivamente.

E o residuo da atitude determinada por este processo
em relacdo a atitude propagada pelo giro que alimenta
o filtro estendido de Kalman e permite a estimag&o da
deriva do giro, a qual, por suavez, élevadaem conta
na propagacdo da atitude.

Na auséncia de falhas, J tem distribuicio qui-

quadradacom M- 1 graus de liberdade:

E{J (qverdadeiro)} = tr{ElDekx- leED(wq) 11} =m-1

(10)
onde E ¢ o operador esperancae IM éo nimero de
antenas.

5 Banco deFiltros para Diagnose de Falhas

A ocorréncia de falhas tem como consequéncia a
degradacédo do nivel de incerteza na atitude estimada.
O grau da degradacédo depende dafalha e do sucesso

do algoritmo de deteccdo de falhas, determinado pela
porcentagem de alarmes fal sos e pela porcentagem de
falhas ndo detectadas. Em caso de falha temporéaria
detectada no sinal do giro, o nivel de incerteza sobe,
mas apenas até o limite fixado pela solugdo obtida
pelo GPS sozinho. Ja as ocorréncias de falhas
detectadas no sinal do GPS podem provocar uma
degradacdo parcial ou mesmo completa no nivel de
incerteza, dependendo da duracdo e db alcance da
interrupcéo.

Em missdes com apontamento terrestre e Orbitas de
baixa altitude, o nimero de satélites da constelacao
GPS visiveis a partir de um angulo de mascara de 10°
flutua na maior parte do tempo entre 6 e 8. Neste
cendrio, existe redundancia interna suficiente para a
deteccdo de falhas no GPS ainda na fase de
determinacdo estética, por um conjunto paralelo de
processadores onde em cada um, os dados de um dos
satélites sdo omitidos. Numa segunda etapa, um
banco de filtros estendidos de Kaman permite a
deteccdo de falhas dos giros, segundo um esquema
onde cada filtro opera com um regime de atraso
crescente entre a estimativa e a sua consideragdo no
modelo de propagacdo. A Figura 2 ilustra este
esquema.

Se J,<J,"p, onde J, é um parémetro de
controle, o algoritmo de diagnose de falhas do GPS

*
considera que ndo ha fahas e faz 4 =d . Caso
contrério, se J,>J,"ptqg, ms J,<J,,
entdo considera-se que o satélite q apresentafalha, e
faz-se q* =0, - Nos demais casos, desconsidera-se

todo o lote de medidas e prossegue-se com a
propagacdo até o proximo instante de amostragem.

No caso da diagnose de falhas nos giros, se a partir
de dado momento o residuo médio quadrédtico
ponderado apresenta valores acima de um limiar, o
trecho correspondente é descartado e o processo de
filtragem éreinicializado.

Em ambos os casos o valor da atitude permanece
conhecida, seja pelo GPS seja pela propagacéo feita
com kese nos giros, permitindo assim a completa
diagnose dafalha

Os pardmetros de controle para as duas fases acima
mencionadas devem ser gjustados empiricamente e
deles depende a eficiéncia do agoritmo. Valores
elevados tendem a aumentar a porcentagem de falhas
ndo detectadas bem como o valor da minima
intensidade de falha detectavel, enquanto que valores
peguenos fazem com que essas falhas sgjam mais
perceptiveis, mas acentuam a taxa de alarmes fal sos.
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6 Resultados Parciais do Banco de Filtrospara
Diagnose de Falhas

Como inicio da implementac&o do algoritmo proposto
acima, foram redizadas smulagbes da parte de
detec¢do da falha nos satélites GPS (Figura2 b). Para
facilidade de simulacdo, neste caso, os dados
utilizados como entrada do agoritmo foram gerados
utilizando um pacote de geracdo dos dados GPS
simulados (SatNav). Apos a geracdo dos dados foi
introduzido um erro no nimero de ciclosgerados para
o satélite 22, foram acrescentados 5 ciclos. Desta
forma temos completo controle do instante em que o
erro deve ser detectado.

Na Figura 3 € apresentada a diferenca simples de fase
para cada linha de base e para cada satélite visivel.
Nesta figura também pode ser observado o intervalo
em que a falha foi introduzida nos dados do satélite
GPS22.

Na Hgura 4 é apresentado o resultado da fungado
custo (Figura 4a), e um detahe para melhor
visualizagéo (Figura 4b). Nestas figuras também pode
ser observado o intervalo em que o algoritmo detecta
a falha introduzida nos dados do satélite GPS 22,

onde os valores da funcédo custo (Jp), quando se
retira cada um dos satélites ¢ ), se tornam bem

maiores comparados ao valor da fung¢do custo com a
retirada do satélite g (Jq).

7 Conclusdes

Um algoritmo de diagnose de falhas foi apresentado
baseado na combinac&o de dois sensores de atitude:
um giro em trés eixos de baixo custo auxiliado por um
receptor GPS de multiplas antenas. Conforme foi
apresentado, parte do algoritmo proposto ja se mostra
implementado em simulagdo. O esquema explora 0s
beneficios mituos dos dois tipos de sensores com
suas diferentes caracteristicas e € atrativo para
aplicacdes em satélites de baixo custo.

O trabalho é parte de uma tese de doutorado em
desenvolvimento, que tem como préxima etapa o teste
do algoritmo completo por meio de simulactes.
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a) Diagnose de falhas dos Giros
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b) Diagnose de falhas nos satélites GPS
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Figura 2 — Fluxograma Esquemético do Algoritmo de Diagnose de Falhas.
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Ciclos

Ciclos

Diferencas simples de fase na linha de base 12

Tempo (segundos)

b) Diferencas simples de fase nalinha de base 13.

Figura 3 — Intervalo onde foi introduzida uma falha no satélite GPS 22.
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Resultado da Funcao Custo J a cada instante
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Figura4 — Intervalo onde foi detectada uma falha no satélite GPS 22 pelo algoritmo proposto.
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