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RESUMO

O crescente uso de Sistemas de Navegacdo Global por Satélite-GNSS em
Sistemas de Navegacdo Aeronautica € uma tendéncia atual nas comunidades
de operacédo e certificacdo de aeronaves, sendo parte de um pacote de
iniciativas relacionada a modernizacdo do gerenciamento do trafego aéreo,
conhecida como Comunicacdo, Navegacédo, Vigilancia/Gerenciamento do
Trafego Aéreo — CNS/ATM. Esta nova abordagem traz implicacdes em termos
de complexidade de sistemas e requisitos mais rigorosos em termos dos
atributos de Sistemas de Navegacdo, tais como Precisdo, Confiabilidade,
Disponibilidade e Continuidade, relacionados a operacdo nestes contextos e
esforcos para extensdo da capacidade operacional. Solugbes propostas, tais
como sistemas de aumento de precisdo baseados em satélite ou em solo
dependem dos sinais providos pela constelagdo GNSS. Isto constitui uma
limitac&o para o uso de tais sistemas para navegacao. Por outro lado, Sistemas
de Navegacéao Inercial-INS, sendo independentes de sinais externos, tém um
grande potencial de aplicacdo nestas circunstancias, além de apresentarem
caracteristicas que podem ser consideradas complementares ao GNSS. Neste
trabalho, algumas técnicas de integracdo INS/GNSS sédo estudadas para uso e
extensdo no contexto de CNS-ATM. Para tal: 1) um breve estudo sobre
Sistemas de Navegacdo Aeronautica no contexto de CNS-ATM foi realizado; 2)
Medidas de Efetividade aplicaveis a tais sistemas foram identificadas; 3) um
cenario operacional representativo de CNS-ATM foi escolhido e; 4) simulacdes
envolvendo a integracdo de INS e GPS usando Filtros de Kalman foram
realizadas de modo a prover dados para discusséo. Foi verificado que: 1) o uso
de uma abordagem de Engenharia de Sistemas prové beneficios em termos de
melhor definicdo de atributos e prevencdo de mudancas tardias; 2) o uso de
integracdo INS/GPS do tipo fracamente ou fortemente acoplada prové
beneficios em termos de Precisédo e capacidade de continuar a operacao e/ou
prové dados de navegacao adequados para a extracdo segura da aeronave em
caso de perda total do GPS; 3) o uso de integracdo INS/GPS do tipo
fortemente acoplada prové beneficios adicionais em termos capacidade de
continuar a operacdo e/ou prové dados de navegacdo adequados para a
extracdo segura da aeronave em caso de perda parcial do GPS; e 4) ha
indicativos que os atributos de Confiabilidade, Disponibilidade e Continuidade
também foram positivamente afetados.
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STUDY OF INS/GNSS NAVIGATION TECHNIQUES FOR USE AND
EXTENSION IN THE CONTEXT OF THE MODERNIZATION OF CNS/ATM
SYSTEMS

ABSTRACT

The increasing use of Global Navigation Satellite Systems-GNSS in future
Aeronautical Navigation Systems-ANS is a current trend in the aeronautical
operation and regulation communities, being part of a set of initiatives related to
the modernization of the air traffic management, known as Communication,
Navigation, Surveillance/Air Traffic Management — CNS/ATM. This new
approach brings implications in terms of complexity of systems and more
stringent requirements in terms of attributes of Navigation Systems, such as
Precision, Reliability, Availability and Continuity, related to the operation in
these contexts and efforts to extend the operational capabilities. Proposed
solutions, such as satellite or ground-based augmentation systems, depend on
signals provided by the GNSS satellite constellation. This constitutes a limitation
for using such systems for navigation. On the other hand, Inertial Navigation
Systems-INS, being independent of external signals, have a big potential to be
applied on these circumstances; furthermore, they present characteristics that
may be considered complementary to the GNSS. In this work, some INS/GNSS
Navigation Techniques are studied for use and extension in the context of CNS-
ATM. For that: 1) a brief assessment of Aeronautical Navigation Systems in the
context of CNS-ATM using a Systems Engineering approach was performed; 2)
Measures of Effectiveness - MOEs applicable for such systems were identified,;
3) an operational scenario representative of CNS-ATM was chosen and; 4)
simulations involving the integration of INS and GPS using Kalman filters were
performed -to provide data for discussion. It was verified that: 1) the use of a
Systems Engineering approach provides benefits in terms of better definition of
attributes and avoidance of late changes; 2) the use of INS/GPS loosely and
tightly coupled integration provides benefits in terms of Precision and capability
to continue the operation and/or provide navigation data adequate for a safe
extraction in the case of total loss of GPS; 3) the use of INS/GPS tightly coupled
integration provides additional benefits in terms of capability to continue the
operation and/or provide navigation data adequate for a safe extraction in the
case of partial loss of GPS; and 4) there were indications that the attributes of
Reliability, Availability and Continuity also were positively affected.
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1. INTRODUCAO
1.1. Contexto deste Trabalho

A Navegacdo é uma disciplina bem antiga, pelo menos tdo antiga quanto a
Humanidade (GREWAL, 2007). Baseia-se na necessidade de conhecer a
posicdo e a velocidade lineares em relacdo a uma referéncia. Ao longo da

Historia, varias técnicas de Navegacao foram desenvolvidas e utilizadas.

O dominio e o aperfeicoamento de técnicas de navegacédo sao de fundamental
importancia para vérias atividades humanas, entre elas, a operagdo de
aeronaves. Ao longo do século XX, varios sistemas foram desenvolvidos, para
ampliar a capacidade de operacdo de aeronaves em ambientes nao visuais,
segundo Regras de Voo por Instrumentos (Instrument Flight Rules - IFR). O
uso de emissores de radiofrequéncia para fins de navegacdo aeronautica

constituiu-se na principal forma de navegacéao IFR utilizada no século XX.

Desde o final do século XX, o uso de Sistemas de Navegacdo Global por
Satélite (Global Satellite Navigation System - doravante GNSS) tem sido cada
vez mais difundido, nas mais diversas aplicacdes, desde o uso cotidiano, até
operacbes complexas do ponto de vista econdmico, de seguranca ou
estratégico. Estas aplicacbes foram possiveis a partir da acessibilidade
concedida para utilizacdo para fins civis do sistema norte-americano
operacional chamado de Sistema de Posicionamento Global (Global
Positioning System - doravante GPS) e se intensificaram a partir da remocéao
da Disponibilidade Seletiva (Selective Availability - SA) ocorrida no ano 2000. O
advento do sistema russo GLONASS (Global Orbiting Navigation Satellite
System), o projeto do sistema europeu GALILEO e o desenvolvimento de
técnicas de combinacdo de sinais de GNSS entre si ou com outros tipos de
sensores oferecem um campo de possibilidades ainda néo totalmente

explorado.

Na Aviagao Civil, o impacto inicial consistiu na transicdo de um modelo de
navegacao vigente no século XX, baseado em auxilios em terra, para um

modelo que utiliza auxilios por satélite de GPS.



Em um primeiro momento, o GPS foi utilizado como meio de navegacdo nao
primaria, em conjunto com outros meios ja mais consolidados, especialmente
em termos de Precisdo, Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade, e
Integridade (Precision, Reliability, Availability, Continuity, and Integrity),
componentes fundamentais da Seguranca Operacional em Aviacdo Civil
(Safety). Este movimento inicial proporcionou aprimoramentos na gestao do

espaco aéreo, ainda que houvesse, no entanto espacgo para melhorias.

Atualmente, a evolucao de tais sistemas tem permitido uma utilizacdo de tais
auxilios de forma mais ampla, como meios de navegacao primarios. Esta
utilizacao, entretanto, esta em franca evolugdo no que concerne a maximizacao
da utilizacdo do GNSS atualmente disponivel, bem como na definicdo de
sistemas embarcados e de solo para ampliar as suas possibilidades de uso.

Ha& uma busca atual pela modernizacdo do Gerenciamento do Espaco Aéreo,
gue vai além da melhoria da Navegacdo Aeronautica. Este esforco é
denominado nos EUA de NEXTGEN; e denominado mundialmente de CNS-
ATM (Communication, Navigation, Surveillance - Air Traffic Management). As
tecnologias de determinacao de posicdo e velocidade utilizando GNSS tem tido

importante papel na viabilizacdo destas iniciativas.

Contudo, a medida que se intenta utilizar o GNSS para operagfes mais
restritivas, em cendrios de maior proximidade com o terreno, com obstaculos
ou com outras aeronaves, 0 seu desempenho no que concerne a Seguranca
Operacional de Voo é colocado em jogo. Eventos de interferéncia acidental ou

ilicita no sinal GNSS acabam também por ter maior peso nestes contextos.

A Comunidade da Aviacdo tem realizado estudos e pesquisas no intuito de
propor solugdes que permitam uma utilizacdo plena do potencial de um GNSS
na navegacdo de aeronaves, 0 que contribuird para a concretizagdo da
algumas metas relacionadas a CNS-ATM (FAA, 2006; RTCA, 2009). Uma das
possibilidades apontadas consiste na integracdo dos dados de GNSS com
outros sensores, no intuito de obter o melhor que cada sensor pode oferecer e
com isto obter melhorias em termos de precisdo, confiabilidade,

disponibilidade, continuidade e integridade.



1.2. Motivacéao deste Trabalho

Como discutido na Secao anterior, a medida que o uso de GNSS é proposto
para navegacao em cenarios mais restritivos, os requisitos para sua adequada
operacao tornam-se também mais restritivos. Tais requisitos abrangem uma
série de atributos, figurando a Precisédo, a Confiabilidade, a Disponibilidade, a

Continuidade, e a Integridade dentre os principais.

O uso de navegacdo GNSS esta entre os pilares do conceito de CNS-ATM e
sua extensdo para uso em cendrios mais restritivos € uma das medidas do
sucesso do esforco de modernizacdo da Gestédo de Trafego Aéreo que esta em

marcha.

Contudo, os sistemas de navegacdo embarcados baseados em GNSS
apresentam limitacfes, em especial no que se refere a sua precisdo e também
a sua caracteristica inerente de dependéncia de sinal externo. Eventos de
interferéncia acidental ou ilicita no sinal GNSS acabam por realcar tais

limitacdes.

Por outro lado, Sistemas Inerciais de Navegacéao (Inertial Navigation Systems —
INS) tem sido utilizados ha mais tempo e tem sido aperfeicoado ao longo dos
anos. Os sensores inerciais modernos geralmente compreendem trés
acelerbmetros ortogonais entre si e trés giroscopios alinhados com os
acelerometros. Compreendem ainda um processador de navegacao que
integra as saidas para fornecer posicdo, velocidade e atitude. Uma
caracteristica desejavel do INS, quando comparado com o GNSS, é sua
independéncia de referéncias externas. Contudo, por obter suas estimativas de
posicéo, velocidade e atitude por meio de integracdo de suas medidas, 0s erros
destas medidas sdo também integrados e mesmo pequenos erros geram um
erro cumulativo, o que limita o uso de INS para navegacado a longas distancias

e aplicacdes que exijam elevada precisao.

A literatura, entretanto, tem apontado como vantajosa a unido do INS com o

GNSS. Por tais sistemas possuirem caracteristicas complementares, técnicas



de navegacdo baseadas na integracdo de GNSS com INS podem prover uma
melhoria nos atributos de Precisdo, Confiabilidade, Disponibilidade,

Continuidade e Integridade.

O presente trabalho procura apresentar uma pequena contribuicdo a esta
discussdo em andamento, estudando Técnicas de Navegacao INS/GNSS para

Uso e Extensdo no Contexto da Modernizacao dos Sistemas de CNS-ATM.
1.3. Objetivo deste Trabalho

Este trabalho tem por objetivo a verificacdo da efetividade do uso e extensdo
de Técnicas de Navegacdo INS/GNSS no Contexto da Modernizacdo dos
Sistemas de CNS-ATM. Esta verificacdo se dara pela avaliacdo dos beneficios
gue tais técnicas podem trazer para o atendimento de atributos necessérios as
operagbes em contexto CNS-ATM. Intenta-se lograr este objetivo por meio dos
seguintes objetivos especificos:

1) Revisdo da Literatura sobre as principais iniciativas relacionadas a
Modernizacao dos Sistemas de Gestdo de Trafego Aéreo - CNS-ATM
com foco na area de Navegacéo. Identificacdo do significado do termo
CNS-ATM, seus objetivos, suas linhas de acao e suas necessidades.

2) Discussdo da missdo, interessados (stakeholders), necessidades,
requisitos, medidas de efetividade (MOEs — Measures of Effectiveness)
no atendimento a atributos tais como precisdo, confiabilidade,
disponibilidade, continuidade, integridade, etc.. Esta discussao
considerara os aspectos de Navegacgdo relacionados a Modernizagéo
dos Sistemas de Gestdo de Trafego Aéreo - CNS-ATM e se dara a luz
da Teoria de Engenharia de Sistemas.

3) Estudo e apresentacdo de técnicas de navegacdo, tais como uso de
sensores inerciais, uso de GPS e técnicas de integragdo INS/GPS dos
tipos loosely coupled e tightly coupled.

4) Modelagem e simulacdo de sistema de navegacdo com integracao
INS/GPS dos tipos loosely coupled e tightly coupled.

5) Discusséao dos resultados observados na simulacao, levando em conta
as MOEs de Precisédo, Confiabilidade, Disponibilidade e Continuidade.



Estas discussdes levardo em conta os principais desafios oferecidos no

contexto operacional de CNS-ATM.
1.4. Organizagao deste Trabalho
Este trabalho esté organizado da seguinte forma:

O Capitulo 2 apresenta os conceitos basicos e a revisao da literatura para o

desenvolvimento deste trabalho.
O Capitulo 3 trata da formulagéo do problema e abordagens para sua solucao.

O Capitulo 4 apresenta: 1) uma breve discussao sobre sistemas de navegacao
no contexto de CNS-ATM a luz da Teoria de Engenharia de Sistemas, 2) uma
trabalho de modelagem e simulacdo de sistema de navegacdo baseado em

integracdo INS/GNSS, com a discusséo dos resultados observados.
O Capitulo 5 apresenta as conclusfes e sugestdes para trabalhos futuros.

As secles seguintes apresentam as referéncias bibliograficas consultadas para

o desenvolvimento deste trabalho, e os apéndices.






2. CONCEITOS BASICOS E REVISAO DA LITERATURA

Este capitulo referencia alguns conceitos basicos (introdutorios) relacionados
aos principais assuntos envolvidos nesse trabalho: CNS-ATM, Engenharia de
Sistemas, Precisdo, Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade, Integridade,

Sistemas de Navegacao Inercial, GNSS e Filtros de Kalman.
2.1. CNS-ATM

Atualmente, na Aviagdo Civil, ocorre uma transicdo desde um modelo de
navegacdo vigente no século XX, baseado em auxilios em terra, para um
modelo que utiliza auxilios por satélite. Este modelo enfatiza o sistema norte-
americano operacional chamado de Sistema de Posicionamento Global
(doravante GPS - Global Positioning System), mas considera o
desenvolvimento do sistema russo GLONASS, e o projeto do sistema europeu
GALILEO. Estes sistemas constituem o tipo de sistema denominado
modernamente de Sistema de Navegacao por Satélite Global (doravante GNSS
- Global Navigation Satellite System). A navegacédo por meio de um GNSS
utiliza pontos fixos de referéncia virtuais, identificados pelos sistemas
embarcados na aeronave por meio de interacdo com satélites de um GNSS. A
utilizacdo de um GNSS pela Aviacdo Civil tornou-se possivel a partir da
acessibilidade concedida para utilizacdo para fins civis do sistema norte-
americano operacional GPS.

Tal transicdo nao ocorre isoladamente, mas é a parte de um Plano de
Modernizacdo do Gerenciamento do Espaco Aéreo (denominado nos EUA de
NEXTGEN; e denominado mundialmente de CNS-ATM - Communication,
Navigation, Surveillance - Air Traffic Management). Saliente-se ainda que esta
transicdo para o uso de um GNSS, ndo é apenas parte deste plano de
modernizacdo, mas € também um elemento tecnologico que contribuiu

decisivamente para tornar a CNS-ATM viavel.

Em um primeiro momento, o GPS foi utilizado como meio de navegacédo néo
primario, em conjunto com outros meios ja mais consolidados, especialmente

em termos de Precisdo, Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade, e



Integridade (Precision, Reliability, Availability, Continuity, and Integrity),
componentes fundamentais da Seguranca Operacional em Aviacdo Civil
(Safety). Este movimento inicial proporcionou aprimoramentos na gestdo do

espaco aéreo, ainda que houvesse, no entanto espacgo para melhorias.

Atualmente, a evolucdo de tais sistemas tem permitido uma utilizacdo de tais
auxilios de forma mais ampla, como meios de navegacdo primarios. Esta
utilizacéo, entretanto, esta em franca evolu¢do no que concerne a maximizacao
da utilizacdo do GNSS atualmente disponivel, bem como na definicdo de

sistemas embarcados e de solo para ampliar as suas possibilidades de uso.

Ha a expectativa de que a utilizacdo mais ampla do GNSS acarrete uma
significativa reducdo dos custos relacionados a Aviacao Civil (ICAO, 2008). Em
termos de equipamentos necessarios, a adicdo de um ponto fixo de referéncia
baseado em auxilio em terra como, por exemplo, VOR (VHF Omnidirectional
Radio), acarreta grande custo de instalagcdo, homologacéo e manutencao, dado
ser necessdria a instalacdo de equipamentos em solo especificos para cada
ponto fixo. J& para adicionar um ponto fixo de referéncia a um procedimento de
V0O, Nao € necessaria uma instalacao fisica dedicada, pois este € identificado
pelo sistema embarcado na aeronave por suas coordenadas geogréficas.
Acrescente-se a possibilidade de infinitos pontos de referéncia no espaco de
cobertura do GNSS, que aponta para o potencial de se otimizar os caminhos
de voo, de modo a reduzir tempos de viagem, consumos de combustivel e
emissfes de poluentes. Desta forma, 0os voos comerciais podem operar em
condi¢Bes nao visuais (IFR - Instrument Flight Rules) sem estar limitados as
rotas definidas pelos auxilios em solo. A Figura 2.1 ilustra tais beneficios,
comparando uma rota cujo tracado € limitado pela localizacdo geogréfica de
estacdes de radio em solo com outra rota, definida por meio das coordenadas

geograficas por GNSS mais convenientes.



Figura 2.1 — Trajet6ria de voo nao limitada por auxilios em solo.

O uso crescente do GNSS tem causado uma quebra de paradigmas com
impactos que vao além da Navegacdo Aeronautica. Este novo conceito implica
uma mudanca desde a abordagem prévia, que enfatizava o Controle do
Trafego Aéreo (Air Traffic Control - ATC), para uma nova abordagem, que
enfatiza o Gerenciamento do Trafego Aéreo - ATM. E também modificada a
énfase em equipamento requerido para uma énfase em desempenho
requerido. Tal conceito vai além da Navegacdo, fazendo parte deste escopo
também a Comunicacdo e o Monitoramento. Este novo conceito € comumente
denominado CNS-ATM. O termo também pode ser identificado na literatura
através das denominagfes NextGen e SESAR (Single European Sky ATM
Research), sendo estes nomes referentes a esforcos locais de implementacao

nos Estados Unidos da América e na Europa, respectivamente.

Discussdes sobre este assunto tém ocorrido em féruns envolvendo autoridades
de Certificacdo Aeronautica, Industria, Operadores e Academia, dentre 0s
principais stakeholders, em especial nos Estados Unidos da América, Europa e
Australia. Dado: 1) a complexidade e amplitude das mudancas a serem
implementadas; 2) a necessidade de uma estratégia que vise a obtencdo de
beneficios progressivos; 3) a necessidade de uma gestdo no tempo de forma a
comportar a capacidade de investimentos e regulacéo; 4) a necessidade de ao

menos se manter os atuais niveis de Seguranca Operacional de Voo; a FAA



em seu documento intitulado Roadmap for Performance Based Navigation -

Evolution for Area Navigation (RNAV) and Required Navigation Performance
(RNP) Capabilities - 2006-2025 (FAA, 2006) dividiu as metas do NextGen em

trés etapas, a saber:

Near Term: Compreende inicialmente a avaliacdo de custo-beneficio dos
investimentos da industria, dos operadores e dos provedores da
infraestrutura aeronautica em Navegacdo Aeronautica Convencional e
Baseada em Satélite. Tem também por metas principais a
implementacdo em larga escala do RNAV (Area Navigation) e a
introducéo dos procedimentos RNP (Required Navigation Performance)

para voos em rota, area terminal e aproximacao de pista.

Mid Term: Envolve a mudanca para operacfes predominantemente RNP
e uso extensivo do RNAV para maior eficiéncia em voo e melhor acesso

aos aeroportos.

Far Term: Concentra-se em operacdes baseadas em performance, por
meio de uma abordagem integrada do RNP, RCP (Required
Communications Performance) e RSP (Required Surveillance
Performance). Envolve a otimizacdo do espaco aéreo, melhorias nos
sistemas automatizados e modernizacdo das infraestruturas de CNS

(Communication, Navigation, Surveillance).

A Figura 2.2 ilustra os conceitos dos impactos na operacao de aeronaves que

sdo previstos futuramente com a implantacdo do NextGen em seu Mid-Term

em territério estadunidense. Esta ilustracdo deixa claros os objetivos a serem

perseguidos, em termos de aumento da capacidade do sistema, reducdo dos

tempos de taxi de aeronaves, voos com trajetdrias mais otimizadas, condigfes

que permitam a reducdo da separacdo de aeronaves, além de melhor fluxo de

informacdes e melhor monitoramento.
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Figura 2.2 — Fases de voo no Mid-Term da implantagdo do NextGen.
Fonte: FAA (2010)

Alguns beneficios ja sdo verificados atualmente, em especial em termos de
otimizacdo de rotas por meio de procedimentos RNAV ou RNP, que reduzem
tempo de voo, consumo de combustivel e emissdes de poluentes. Na Figura
2.3 temos um exemplo em que podemos ver nas linhas tragcadas em magenta
as trajetorias em uma area terminal do Aeroporto de Abbotsford, na Columbia
Britanica, utilizando a navegacao convencional. A linha em amarelo plota uma
guantidade de procedimentos RNP executados maior que a totalidade dos
tracos em magenta. A utilizacdo de procedimentos RNP possibilitou, para este
caso, uma trajetéria mais precisa e uma viagem mais curta em 24 milhas

nauticas.
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Figura 2.3 — Beneficios das operacdes RNP.

Fonte: Andersen e Fulton (2010)

Estes beneficios, apesar de expressivos, sdo considerados ainda pouco diante

do que a Comunidade da Aviacdo acredita ser o potencial do CNS-ATM.

Dentre os beneficios esperados, destacam-se:

Extensdo da capacidade de pouso e decolagem em condicdes nao
visuais, em substituicdo ao ILS; ou acessibilidade em aeroportos que

nao possuam instalacdes no solo que permitam estas operacoes;

Ampliacdo da capacidade de areas terminais, por meio de condi¢cdes
gue permitam de forma segura a reducdo das separacbes entre
aeronaves, com destaque para operacdes de pouso e decolagem em

pistas préximas ou paralelas;

Capacidades de monitoramento e comunicacdo que permitam que as
tarefas de manutencdo da separacdo de aeronaves sejam
progressivamente delegadas do Controle de Trafego Aéreo em solo para

as tripulagdes nas cabines das aeronaves.

Contudo, & medida que se intenta utilizar o GNSS para operagbes mais

restritivas, em especial operacdes segundo Regras de Voo por Instrumentos

(Instrument Flight Rules - IFR) em cenarios de maior proximidade com terreno,

obstaculos ou outras aeronaves, o seu desempenho no que concerne a

Seguranca Operacional de Voo é colocado em jogo. Para tanto, concorrem:
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e A necessidade de maior precisdo das estimativas de posicao da
aeronave, para que se possa reduzir a altura minima para a condugéo

de aproximacéao de pista nao visual;

e A necessidade de maior disponibilidade dos dados de posi¢cdo, mesmo
em eventos de perda total ou parcial de sinal de GNSS, reduzindo a

ocorréncia de arremetidas;

e A necessidade de niveis adequados de integridade dos dados de
navegacao, com intuito de se evitar que os dados de posicéo induzam a
tripulacdo e/ou os sistemas de guiagem a uma conducdo errbnea da
aeronave. Para estes contextos sdo também considerados eventos de

interferéncia acidental ou ilicita no sinal GNSS.

A extensdo do uso do GNSS no contexto de CNS-ATM tem sido um dos
principais topicos de estudo e pesquisas conduzidos pela Comunidade da
Aviacado e € peca-chave para a concretizacdo de algumas metas relacionadas
ao CNS-ATM.

2.2. Engenharia de Requisitos e Engenharia de Sistemas

Produtos para aplicacbes aeronauticas ou espaciais sdo complexos. Sao
produtos multidisciplinares, usualmente operam em condicbes ambientais
adversas e suas operacdes sao usualmente criticas, tanto do ponto de vista

econdmico, quanto politico e social.

Neste trabalho, que aborda a integragdo de um sistema de navegacao
historicamente utilizado em aeronaves ainda no século XX, como o INS, com
um sistema de navegacdo baseado em satélite e com uso em aviagao civil
mais difundido apenas ao final do século XX e estendido neste inicio de século
XXI, observa-se que esta interface agrega complexidade aos projetos de

sistemas de navegacgéao para CNS-ATM.

Esta complexidade crescente, devido a uma multiplicidade de elementos,
atributos e relacionamentos, em muitas situacdes extrapola a capacidade de

individuos ou mesmo equipes encarregadas de determinadas tarefas de
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visualizar e atender as necessidades do todo. Componentes de menor
complexidade, tal como exemplificado no item “a” da Figura 2.4, podiam ser
compreendidos no todo por seus desenvolvedores, ao passo que sistemas
integrados ou complexos estariam em um escopo que excede a capacidade de

individuos, equipes, ou até mesmo de organizacgoes.

a
@ The problem

The problem solver

@ |.«——surrounds
the problem

The problem solver
is enmeshed in his
perception of the
problem

The problem solver’s
perception of the
problem (which will later
be amended as more
information is gathered)

Figura 2.4 — Dois problemas de magnitudes diferentes diante do desenvolvedor.
Fonte: Warfield (1994)

Dada esta complexidade crescente, o ciclo de vida de tais sistemas pode ser
melhorado se foram aplicados os conceitos de Engenharia de Sistemas desde

as fases iniciais de defini¢ao.

Engenharia de Sistemas € definida como:

Engenharia de Sistemas é uma abordagem inter e multidisciplinar
colaborativa de engenharia para derivar, evoluir e verificar uma
solucao-sistema balanceada ao longo do ciclo de vida que satisfaca as
expectativas dos stakeholders e a aceitacdo publica. (LOUREIRO,
2010)

Outra defini¢ao:

Engenharia de Sistemas considera tanto o negécio quanto as

necessidades técnicas de todos os clientes com o objetivo de prover
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um produto de qualidade que atenda as necessidades dos usuarios.
(INCOSE, 2006)

Um dos conceitos que pautam a Engenharia de Sistemas € o do Ciclo de Vida.
O Ciclo de Vida de um produto de alto conteudo tecnoldgico, tal como produtos
aeroespaciais, € constituido por fases, desde o Conceito até o Descarte, como

mostra a Figura 2.5.

CONCEITO DESENVOLVIMENTO FRODUGAOD INTEGRACAD

OPERAGAD MANUTENGAD DESCARTE

Figura 2.5 — Ciclo de vida de um produto de alto contetdo tecnoldgico.
Fonte: Adinolfi, Ribeiro e Valadares (2010)

Dentre as principais abordagens para o Ciclo de Vida constam o modelo em
“V”, apresentado na Figura 2.6 e o modelo em Espiral, apresentado na Figura
2.7. Ambos o0s modelos sédo apresentados com énfase na fase de

Desenvolvimento.
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|Hos ComponentesI ,etc.I

Figura 2.6 — O modelo em “V”.

Datermine
action strategies

sk anaiysis

Integration | software Software Lifecycle
and test '\ development \_regquirements management
plan plan plan
= Requirements

Planning for
the next phase

Figura 2.7 — O modelo em Espiral.

Fonte: Sage (1992)
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Considerando as fases do Ciclo de Vida, a Engenharia de Requisitos e a

Engenharia de Sistemas desempenham, dentre suas atividades:

1. Andlise de stakeholders: Processo de identificacdo dos interessados
(stakeholders) no sistema e suas necessidades, levando em

consideracao todas as fases do Ciclo de Vida.

2. Andlise de requisitos: Uma vez realizada a identificacdo dos
stakeholders e suas necessidades/interesses, 0 passo seguinte é
procurar traduzir estas informacées em termos de funcoes,
desempenho, restricbes, premissas e objetivos, escrevendo requisitos
gue reflitam adequadamente as necessidades, ndo sejam ambiguos e

sejam verificaveis.

3. Analise funcional: Traduz os requisitos em uma arquitetura funcional,

descrevendo e arranjando as funcdes e sub-fungdes do sistema.

4. Analise de implementacdo de arquitetura: Estabelece, dentro dos
componentes disponiveis e considerando o estado-da-arte, uma

arquitetura fisica do sistema.
Estas atividades sdo desempenhadas para o produto e para a organizacao.

A partir destas andlises, requisitos e atributos sao capturados e as
organizagdes envolvidas no seu ciclo de vida séo identificadas. Desta forma,
desde os estagios iniciais da definicdo dos sistemas ja é possivel ter
visibilidade de conexdes de impactos, rastreabilidade e hierarquia, diminuindo o
risco de se necessitar efetuar mudancas tardias, que possuam impacto muito

maior em termos de custo e tempo.

A Engenharia de Sistemas é uma abordagem complexa e dispendiosa
(LOUREIRO et al., 2010). E necessaria uma andlise criteriosa para a decisio
de aplicar esta abordagem, de modo a evitar agregar custo e complexidade
desnecessarios ao longo do ciclo de vida de um produto. Ha indicativos do
potencial desta abordagem na mitigacdo dos riscos associados a um sistema
cuja base de requisitos sofre continuada evolugéo. Dado o contexto em que 0S

sistemas CNS-ATM estao inseridos, acredita-se que a aplicacao da abordagem
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de Engenharia de Sistemas proporcione beneficios em termos de melhor
definicdo dos requisitos do sistema e reducdo de modificacbes em etapas
tardias do processo de desenvolvimento. Estes beneficios, entre outros,
excederao os custos da utilizagéo desta abordagem.

Neste trabalho, sera realizada uma breve andlise utilizando ferramentas
provenientes da teoria de Engenharia de Requisitos e da teoria de Engenharia
de Sistemas, com especial foco no levantamento de algumas Medidas de

Efetividade (Measure of Effectiveness — MOES).
2.3. Medidas de Efetividade

A Engenharia de Sistemas propde e escolhe solu¢cdes baseadas nos Atributos
de um Sistema. Estes sdo medidos e comparados por Medidas de Efetividade
(Measures of Effectiveness-MOES), que sdo as métricas que os Interessados
(Stakeholders) utilizardo para medir sua satisfacdo com relacdo a solucéo
proposta para o sistema, definida através de um esforco de desenvolvimento.
Em particular, a partir de uma breve Analise dos Interessados (Stakeholders), e
dos Cenérios Operacionais, € possivel visualizar a importancia de alguns
Atributos de um Sistema de Navegacdo Aeronautica, tais como Precisao,
Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade e Integridade. A necessidade de
tais atributos pode ser definida na forma de Requisitos. Uma andlise mais
aprofundada permitira também definir métricas para avaliacdo se o sistema
atende o0s requisitos relacionados a estes atributos de forma satisfatéria
levando em conta os cenarios operacionais. Por ultimo, a Andlise do Contexto
Funcional permitird definir a quais partes do sistema estes requisitos deverao

ser alocados.
2.3.1. Precisao

A Precisdo (Accuracy) €, juntamente com a Confiabilidade, Disponibilidade,
Continuidade e Integridade uma das principais métricas dos sistemas de
navegacao relacionados a CNS-ATM, como citado no ICAO Performance-
Based Navigation (PBN) Manual, na FAA AC 20-138C e na EASA AMC 20-26.
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De acordo com a EASA, Precisao é definida como:

O grau de conformidade entre a posicdo e/ou velocidade estimada,
medida e desejada e a posicdo ou velocidade verdadeira. O
desempenho de precisdo da Navegacdo é geralmente apresentado
como uma medida estatistica de erro do sistema e é especificado como

previsivel, reprodutivel e relativa. (EASA, 2009)

Complementarmente ao termo precisao, a FAA AC 90-105 e a RTCA DO-236B
apresentam os tipos de erros e incertezas que estabelecem a diferenca entre o
caminho desejado (desired path) e a posicao verdadeira (true position), como
mostra a Figura 2.8, extraida da FAA AC 90-105. Observe que esta defini¢cao
ndo trata de erros de posicionamento vertical ou longitudinal; porém, os
conceitos apresentados se aplicam na maioria dos casos. Esta diferenca

poSsui 0S seguintes componentes:

Desirad Path

Path Definition Error (PDE)

Defined Path

cal Error (FTE)

--------- -}Estimatec? Position

"
L]

ystem Error (TSE)
ey
w
-~
=
©
o)
s
c

o
0

Navigation System Error (NSE)

Total

- -------*)-True Position

Figura 2.8 - Erros do Sistema de Navegacao Aeronautica (Lateral).
Fonte: FAA (2009)

1. Erro de Definicdo de Caminho (Path Definition Error - PDE): Diferenca
entre o caminho desejado, que é o caminho que o Controle de Trafego
Aéreo e a Tripulagdo esperam que a aeronave voe, dada uma

determinada rota ou transicdo, e o Caminho Definido em um ponto

especifico, que € dado pela Funcao de Definicdo de Caminho. Tal erro é
considerado negligenciavel, a partir da premissa de que deve ser tratado

como parte de um processo de checagem de integridade das bases de
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dados de navegacéo, tal como preconizado no documento RTCA DO-
200A.

2. Erro Técnico de Voo (Flight Technical Error - FTE): De acordo com a
FAA AC 90-105, ¢ a precisdo com que a aeronave € controlada. E
medida através da posicdo indicada da aeronave em relacdo ao
comando indicado, ou caminho definido. A RTCA DO-236B, por sua vez,
define o termo Erro de Guiagem no Caminho (Path Steering Error -
PSE), que é a distancia da posicdo estimada ao caminho definido. Esta
definicdo considera que o PSE € igual a soma do FTE com os erros de

display.

3. Erro do Sistema de Navegacdo (Navigation System Error - NSE):
Diferenca entre a posicdo estimada e a posicao verdadeira. Também
apresentada como Erro de Estimativa de Posicdo (Position Estimation
Error - PEE).

4. Erro Total do Sistema (Total System Error - TSE): A diferenca entre a
posicdo verdadeira e a posicdo desejada. Este erro € igual a soma
vetorial do PSE, PDE e PEE.

Neste trabalho, a definicAo de precisdo tera como foco a reducdo das

incertezas relacionadas a grandeza Position Estimation Error.

Uma das principais métricas para precisdo € a Figura de Mérito Horizontal
(HFOM - Horizontal Figure of Merit), que, no documento RTCA DO-260B
(2009), é também chamada de Incerteza da Posicdo Estimada (EPU -
Estimated Position Uncertainty). A EPU é definida como o raio de um circulo ao
redor da posicdo reportada da aeronave tal que a possibilidade da aeronave

estar fora do referido circulo é de 5% ou menos.
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Figura 2.9 — Incerteza da Posi¢ao Estimada.
Fonte: RTCA (2003)

Neste trabalho, dado que maior énfase serd dada a precisdo da variavel
posicao lateral y, a métrica utilizada para avaliar a precisdo da posicao sera

analoga ao EPU, porém sera baseada na covariancia apenas da posicéao lateral

2
Y, Cy.

2.3.2. Confiabilidade
De acordo com os documentos da SAE ARP 4761 e SAE ARP 5150,
Confiabilidade (Reliability) é definida como:

"A probabilidade que um item desempenhe sua funcdo requerida sob

condi¢cBes especificadas, sem falhas, por um periodo especifico de tempo."

O termo considerado complementar a Confiabilidade e também o mais utilizado
pela Industria Aeronautica e também pela Certificacdo Aerondutica € a Taxa de
Falhas/Faléncias (Fault/Failure Rate), que é definida na SAE ARP 4761 e SAE
ARP 5150 como:

21



O gradiente da funcdo distribuicdo de falhas dividido pela funcéo
distribuicdo de confiabilidade em um tempo t. A(t) = F'(t)/(1-F(t)). Se a
funcdo distribuicdo de falhas é exponencial, a taxa de falhas é
constante e a taxa de falhas pode ser calculada aproximadamente
dividindo o numero de falhas dentre uma populacdo de itens de
hardware pelo total de horas de operacdo das unidades. Nota: A Taxa
de Falhas pode ser expressa em termos de falhas por horas de voo ou
por ciclos. (SAE, 2003)

O termo Falha/Faléncia (Fault/Failure) € definido nos documentos SAE ARP
4761, SAE ARP 5150 e FAA AC 25.1309A como:

"A perda da funcdo ou o mau funcionamento de um sistema ou parte dele."
O documento SAE ARP 4754 limita o conceito de falha a:
"A incapacidade de um item em desempenhar sua fungéo pretendida.”

A definicdo da SAE ARP 4754 permite uma melhor distincdo entre os conceitos
de Falha (Failure) e Mau Funcionamento (Malfunction). O termo Mau
Funcionamento é definido de igual forma nas SAE ARPs 4754, 4761 e 5150

como:

"A ocorréncia de uma condicdo por meio da qual a operacao esta fora dos

limites especificados."

Dada a diferente criticalidade ocasionada pelos diferentes tipos de falha, este
trabalho sempre que necessério fara a distincdo entre "perda da funcao" e

"mau funcionamento".

Outro conceito fundamental é o de Funcao Pretendida (Intended Function), que
muito se assemelha ao termo Funcdo Requerida (Required Function). A se
considerar um processo de elicitacdo, validacédo, implementacao e verificacéo
de requisitos ideal, os termos poderiam ser considerados equivalentes. Em se
tratando das lacunas que podem ocorrer em tais processos, o Termo Funcgao
Requerida é considerado mais vinculado aos requisitos segundo 0s quais 0
sistema foi concebido. O termo Funcdo Pretendida esta mais associado aos
efeitos constatados ao longo da operacdo e sera um termo mais adotado ao

longo deste trabalho.

22



Outro aspecto a se considerar € que a Confiabilidade € definida como uma
probabilidade. Tal conceito traz implicita uma métrica do conjunto das
possibilidades de funcionamento. Tal como mencionado em documento da
NASA, (VESELY et al., 2002), uma das técnicas mais usadas atualmente para
determinar o conjunto das possibilidades de falhas nas andlises de
Confiabilidade sio as Andlises de Arvores de Falhas (FTA — Fault Tree
Analysis). Ainda, de acordo com Vesely:
FTA pode ser descrita de forma simplificada como uma técnica de
andlise, onde um estado indesejado do sistema é especificado
(geralmente um estado que seja critico do ponto de vista de seguranca
ou confiabilidade), e o sistema é entdo analisado em seu contexto

ambiental e operacional para encontrar todos os caminhos realisticos

nos quais o evento indesejado (evento topo) possa ocorrer.

[..]

E também importante pontuar que uma arvore de falhas ndo é em si
um modelo quantitativo. E um modelo qualitativo que pode ser avaliado
guantitativamente, e frequentemente o é. [...] O fato da arvore de falhas
ser um modelo particularmente conveniente para quantificar ndo muda

a natureza qualitativa do modelo em si. (VESELY et al., 2002)

Na Figura 2.10 pode ser visto um diagrama simplificado de arvore de falhas,
onde falhas sdo associadas por meio de conexdes ldgicas, destinadas a um

evento topo indesejavel.
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Figura 2.10 — Arvore de Falhas simplificada.
Fonte: Vesely et al. (2002)

Considerando os efeitos de falhas de um sistema constatados ao longo da
operacdo de uma aeronave, que € um dos critérios nas definicdes de eventos
topo a serem analisados, a FAA AC 23.1309-1E define Condicdo/Modo de
Falha (Failure Condition/Mode) de uma forma mais atualizada que a FAA AC
25.1309-1A como se segue:
Uma condi¢éo que tenha um efeito no aeroplano e/ou seus ocupantes,
tanto diretos, como consequenciais, causados por, ou com contribuicdo
de uma ou mais falhas ou erros, considerando fases de voo e
condicdes operacionais e ambientais adversas e relevantes ou eventos

externos. Condicbes de Falha podem ser classificadas por sua

severidade, como se segue:

1) Sem efeitos na seguranca (No Safety Effect): Condicbes de Falha

gue ndo teriam efeito na seguranca (ou seja, Condicdes de Falha que
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nao afetariam a capacidade operacional do aeroplano ou aumentariam

a carga de trabalho da tripulacdo).

2) Menores (Minor): Condicdes de Falha que nao reduziriam
significativamente a seguranca do aeroplano, e que envolvem ac¢des da
tripulacéo que estédo bem dentro de suas capacidades. Falhas menores
podem incluir, por exemplo, uma leve reducdo nas margens de
seguranga ou capacidades funcionais, um leve aumento da carga de
trabalho da tripulacdo (tal como uma mudanca de rotina no plano de
vo0), ou algum desconforto fisico para os passageiros ou tripulagdo de
cabine.

3) Maiores (Major): Condi¢cdes de Falha que reduziriam a capacidade
do aeroplano ou a habilidade da tripulagdo em lidar com condi¢des
operacionais adversas em uma extensdo em que haveria uma redugéo
significativa nas margens de seguranca ou capacidades funcionais.
Além disto, a condi¢do de falha tem um aumento significativo da carga
de trabalho da tripulagdo ou condi¢Bes que impecam a eficiéncia da
tripulacéo; ou um desconforto para a tripulagdo ou estresse fisico para

0Ss passageiros, incluindo possivelmente ferimentos.

4) Perigosas (Hazardous): Condicdes de falha que reduziriam a
capacidade do aeroplano ou a habilidade da tripulacdo em lidar com
condi¢des operacionais adversas em uma extensdo que poderia haver

0 seguinte:

a) Uma grande reducdo nas margens de seguranca ou

capacidades funcionais;

b) Um estresse fisico ou alta carga de trabalho tal que a
tripulacdo ndo possa ser confiada a realizacdo de suas tarefas

de forma precisa ou completa; ou

¢) Ferimentos sérios ou fatais para algum ocupante que néo seja

da tripulacéo.

5) Catastrofica (Catastrophic): Condicdes de falha que se espera que
resultem em multiplas fatalidades dos ocupantes, ou incapacitacdo ou
ferimentos fatais para um membro da tripulacdo, normalmente com a

perda do aeroplano.

25



Notas: 1) A expressao "que se espera que resultem" ndo intenta
requerer 100% de certeza que os efeitos serdo sempre catastroficos.
Por outro lado, mediante o caso de os efeitos de dada falha, ou
combinagdo de falhas, poderem conceitualmente ser considerados
catastroficos em circunstancias extremas, néo se intenta implicar que a
condigdo de falha sera necessariamente considerada catastréfica. 2) O
termo "Catastréfico” foi definido em versdes prévias do regulamento e
do material de aviso como Condicdo de Falha que evitaria o voo

continuado e pouso seguro. (FAA, 2011)

Debaixo da definicdo de Confiabilidade e tomando por base os impactos de
condicbes de falha nas operacBes de aeronaves, sdo definidos alguns dos
principais indices de desempenho dos sistemas de navegacao relacionados a
CNS-ATM, como citado no Performance-Based Navigation (PBN) Manual, na
AC 20-128C e na AMC 20-26, a saber: Disponibilidade, Continuidade e

Integridade.
2.3.3. Disponibilidade

De acordo com os documentos SAE ARPs 4754, 4761 e 5150, Disponibilidade

(Availability) é definida como:

"Probabilidade que um item esteja em estado funcional em um determinado

instante no tempo."

De acordo com a EASA AMC 20-26, Disponibilidade é definida como:

Uma indicacdo da habilidade do sistema de prover servigo Gtil dentro
da area de cobertura e é definida como a porgcao de tempo durante a
qual o sistema é para ser usado para navegacao durante o qual
informacéo confiavel de navegacéo é apresentada a tripulacdo, piloto
automatico, ou outro sistema que gerencie o voo da aeronave. (EASA,
2009)

Ha ainda a definicdo a seguir (VIEWEG, 1994):

"Disponibilidade é a probabilidade que um sistema possa ser usado no inicio de

uma operacao pretendida.”
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A primeira e a ultima definicdo tém a vantagem de estabelecer uma métrica, a
probabilidade. Além disto, a definicdo que delimita até o momento do inicio da
operagdo, separa os conceitos de Disponibilidade e de Continuidade, que
veremos mais adiante. Entretanto, para fins deste trabalho, o conceito mais
consolidado na literatura, que nao delimita a disponibilidade ao inicio da

operacao sera utilizado.

A Disponibilidade também pode ser interpretada como diretamente associada a
Confiabilidade e a Manutenabilidade, conforme mostra a Tabela 2.1.
Entretanto, neste trabalho, o termo Disponibilidade é avaliado ao longo de um
ciclo de operacédo de aeronave (voo), sem a possibilidade de executar tarefas
de manutencdo em voo. Por isto, o termo Manutenabilidade ndo sera abordado
no escopo deste trabalho.

Tabela 2.1 - Relagbes entre confiabilidade, manutenabilidade e disponibilidade.

Confiabilidade | Manutenabilidade | Disponibilidade
= Constante V¥V Diminui V¥V Diminui
= Constante A Aumenta A Aumenta
A Aumenta = Constante A Aumenta
V¥ Diminui = Constante V¥V Diminui

Fonte: RELIASOFT (2007).

Desta forma, tal como apresentado no Performance-Based Navigation (PBN)
Manual, na AC 20-128C e na AMC 20-26, a Disponibilidade estara associada a
nao perda de funcao durante o voo.

2.3.4. Continuidade

De acordo com a EASA AMC 20-26, Continuidade (Continuity) é definida como:

A capacidade de o sistema como um todo (considerando todos os
elementos necessarios para manter a posi¢cdo da aeronave dentro do
espaco aéreo definido) desempenhar sua fungdo sem interrupgfes

ndo-programadas durante a operacao pretendida. (EASA, 2009)
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Outra definicdo consonante e complementar a esta é (VIEWEG, 1994):

"O Risco de Continuidade é a probabilidade que o sistema seja interrompido e

nao forneca a informacéo de guiagem para a operacgao pretendida.”

Desta forma, na abordagem conceitual adotada neste trabalho, a Continuidade
sera considerada um subconjunto da Disponibilidade e tal como apresentado
no Performance-Based Navigation (PBN) Manual, na AC 20-128C e na AMC
20-26, a Continuidade estard associada a ndo perda de funcdo durante a
operacéao pretendida.

2.3.5. Integridade
De acordo com SAE ARP 4754, Integridade (Integrity) é definida como:

"Atributo de um sistema ou de um item indicando que se pode confiar que este
va trabalhar corretamente quando sob demanda."

Em outra definicdo:

Integridade é definida como a qualidade que se relaciona a confianca
gue pode ser depositada na correcdo da informacdo provida pelo
sistema como um todo. (VIEWEG, 1994)

O documento EASA AMC 20-26 (EASA, 2009) traz uma definicdo ndo tao
exata, mas com mais implicacbes praticas na definicdo dos Sistemas de

Navegacéo:

"A habilidade de um sistema de prover, em tempo, avisos aos usuarios quando

o0 sistema nao deve ser usado para navegacao."

Desta forma, ao longo deste trabalho, o termo Integridade compreendera as

seguintes caracteristicas do sistema:

- A habilidade de um sistema em identificar e isolar dados em que ndo possa

ser depositada confianca para fins de navegacao.
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- Em havendo a identificacdo e isolamento destes dados, continuar a
navegacdo com dados remanescentes que sejam suficientes, ou prover, em
tempo, avisos aos usuarios de que o sistema ndo deve ser usado para

Navegacéo.

Nos documentos relacionados a Navegacao no contexto de CNS-ATM, como o
Performance-Based Navigation (PBN) Manual, a AC 20-128C e a AMC 20-26,
a Integridade é associada a capacidade do sistema em evitar mau-
funcionamento, que pode implicar a indugéo da tripulacdo e/ou sistemas de

guiagem a uma condugéo errbnea da aeronave (misleading).

Por estar frequentemente associada a falhas latentes ou de causa nao prevista,
a Integridade é dificil de ser medida de forma direta. Como boa prética de
desenvolvimento de sistemas, 0s possiveis cenarios que possam afetar a
Integridade do sistema devem ser determinados e devem ser tomadas medidas
de mitigacdo para estes cenarios. A probabilidade de falhas destas medidas de
mitigacdo é uma métrica geralmente usada para a Integridade de um Sistema
de Navegacao Aerondutica.

2.4. Formas basicas de Navegacao

Conforme mencionado em Grewal (2007), ha cinco formas basicas de

navegacao:

1) Pilotagem (pilotage): baseia-se essencialmente em marcas
reconhecidas na paisagem para que se saiba onde se esta e para onde
se estd orientado. E uma forma considerada mais antiga que a

humanidade.

2) Dead Reckoning: Baseia-se em conhecer o ponto de partida, alguma

forma de orientacdo de proa e alguma estimativa de velocidade.

3) Navegacéo Celestial (Celestial Navigation): Utiliza o horario e os &ngulos
entre a vertical do local onde se esta e objetos conhecidos no céu (como
o Sol, a Lua, planetas ou estrelas) para estimar orientacdo, latitude e

longitude.
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4) Navegacdo por R&dio (Radio Navigation): Utiliza fontes de
radiofrequéncia em localizagbes conhecidas (incluindo satélites do
GNSS).

5) Navegacdo Inercial (Inertial Navigation): Baseia-se em, a partir do
conhecimento da posicéo, velocidade e atitude iniciais, medir as razdes
de mudanca de atitude e aceleracdes. E a Unica forma de navegac&o
gue ndo se baseia em referéncias externas. Na definicdo apresentada
em Groves (2008), a nhavegacao inercial é apresentada como um tipo de

navegacao Dead Reckoning.

De acordo com Groves (2008), navegacdo pode ser definida como a
determinacao de posicao e velocidade de um corpo que se move em relacao a
uma referéncia conhecida. Esta € a definicdo mais utilizada e sera a adotada

neste trabalho.
2.5. Breve apresentacao do GNSS

De acordo com a definicdo da AC 20-138C:

GNSS € um termo genérico para Navegacdo Baseada em Satélites,
incluindo GPS, GPS/SBAS, GPS/GBAS, GLONASS, Galileo e algum
outro satélite ou sistema de aumento conveniente para uso em aviagéo
dentro da banda de frequéncia do Servico Aeronautico de Navegagéo
por Radio (Aeronautical Radio Navigation Service - ARNS). (FAA,
2012)

2.5.1. Breve apresentacao do GPS

Dentre os sistemas GNSS, o mais utilizado é o GPS, que ¢é definido como:

Parte do sistema de navegacdo baseado em satélites desenvolvido
pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos da América debaixo
de seu programa de satélites NAVSTAR. (GREWAL, 2007)

O GPS é composto pelos seguintes segmentos (NAVSTAR, 1996):
e Segmento de Controle (Control Segment): Composto de:

o Uma Estacdo Mestre de Controle (MCS — Master Control Station);
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o Estagcbes de monitoramento (MS — Monitor Station) e antenas de
solo (GA — Ground Antennas) localizadas em varias localidades

da Terra.

e Segmento Espacial (Space Segment): Constituido por uma constelacéo
de 24 ou mais satélites dispostos de forma aproximadamente uniforme
em seis Orbitas aproximadamente circulares, a uma altura média de
20200km acima da superficie terrestre, com 55 graus de inclinacdo em
relacdo ao plano equatorial, com quatro ou mais satélites em cada

orbita, como apresentado na Figura 2.11.

e Segmento Usuério (User Segment): Constituido pelos varios receptores.

g NOMINALLY FOUR
P adill NG /SATELLITES PER PLANE
» |

EQUATORIAL

PLANE \/ :

RIGHT ASCENSIONS X2 of &) f
SPACED 60°APART sl ] A

&..r;t:;::, J ‘c"(
Figura 2.11 - A constelagcdo do GPS

Fonte: Grewal (2007)

Como ja explanado anteriormente, o uso extensivo do GPS permitiu o
estabelecimento de rotas de voo menos dependentes dos auxilios em terra,
com vantagens em termos econOmicos e de seguranga. Entretanto, a
manutencdo dos niveis de seguranca operacional demanda um entendimento

dos limites para uso do GNSS e suas possibilidades de extensao.

Os sensores GNSS tém tido desempenho satisfatorio para operacdes em rota
e areas terminais, porém para operacdes em aproximacdo de pista tém sido

encontrados limitantes, entre os quais se destacam:
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1. Precisdo: Sistemas GNSS, ainda que com aumento de precisdo por
satélites (Satellite Based Augmentation System - SBAS) ou baseado em
solo (Ground Based Augmentation System - GBAS), ndo demonstraram
ainda possuir precisdo suficiente para a realizagdo de pousos em
condicbes de baixa visibilidade (Altitude de Decisdo abaixo de 200ft
AGL).

2. Continuidade e Disponibilidade: Para a operacdo de pouso com baixa
Altitude de Decisdo, aumenta a criticalidade para falhas que causem a

perda das informacdes de posicéo e velocidade.

3. Integridade: O fornecimento de dados errados de posicdo e velocidade
pode induzir a tripulacdo e/ou os sistemas de guiagem a uma conducao
errbnea da aeronave (Misleading Guidance). Para a operacdo de pouso
com baixa Altitude de Decisdo, tal ocorréncia pode ser de alta
criticalidade, podendo expor a aeronave a colisdo contra outras
aeronaves, obstaculos ou terreno, devendo necessariamente ter seus
efeitos mitigados. Este tipo de evento pode ser causado por falha nos
satélites da constelacdo GNSS ou por interferéncias no sinal enviado,

sejam acidentais ou ilicitas.

Desta forma, um esforco de extensdo do uso de GNSS em Sistemas de
Navegacdo Aeronauticos necessita levar em conta algumas caracteristicas
relevantes do GNSS:

1. A precisao estatica do sistema, que considera as incertezas de relégio e

erros oriundos da propagacéo do sinal.

2. A dependéncia de sinais externos, que sujeita 0 usuario a perdas ou

interferéncias no sinal.

Tais itens deverdo ser levados em conta ao escolher o sensor que tera seus

dados integrados com o GNSS.
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2.5.2. Principais fontes de erro do GPS

Como mencionado em Einwoegerer (2009), os fatores relevantes de erros que

afetam a precisao do posicionamento fornecida pelo sistema GPS derivam da

posicao relativa do receptor em relagdo aos satélites utilizados nos céalculos e

dos erros de ranges.

Os erros de range podem ter como causas:

Disponibilidade Seletiva (SA — Selective Availability), que era um
mecanismo adotado pelo Departamento de Defesa (DOD) dos Estados
Unidos da América para reduzir a precisdo de navegacao para USUarios
nao-militares (GREWAL, 2007), degradando a precisdo da navegacgao
horizontal para 100m (2D RMS) e a vertical para 156m (RMS). Este

mecanismo foi removido em 01 de maio de 2000.

Atraso lonosférico: Causado pelo choque das ondas de radio com as
particulas carregadas da ionosfera. Varia com a exposicdo a radiacéo
solar, de modo que fatores como horario na regido da ionosfera e
atividade solar influenciam este efeito (GREWAL, 2007). De acordo com
Groves (2008), seus valores tipicos de erro sdo de 1 a 3m em torno de 2
horas até 5 a 15m em torno das 14 horas. Seus efeitos podem ser
reduzidos através do uso de modelos de interferéncia ionosférica. O
efeito da radiacdo é dependente também da frequéncia transmitida, de
modo que futuros desenvolvimento de GNSS multiconstelagdo ou
multifrequencia reduzirdo significativamente este fator de impreciséo,

para cerca de 0,1m, de acordo com Groves (2008).

Atraso Troposférico: Causado por refragdo nos gases e vapor d’agua da
troposfera (GREWAL, 2007). Pode também ser minorado através de
modelos matematicos, porém, dado que independe da frequéncia
utilizada, este atraso ndo podera ser estimado utilizando medidas de
pseudoranges nas bandas L1 e L2 (GREWAL, 2007). De acordo com

Groves (2008), seu valor de erro tipico no zénite € de 2,5m, porém
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utilizando algoritmos de correcdo, o erro residual sera de 0.2m ou

menos.

e Efeitos Devido a Reflexdo de Sinais (Multipath): Erro em geral mitigado
por meio do projeto das antenas e por técnicas de processamento do

sinal.

e OQutros Erros, tais como erros nas efemérides dos satélites da
constelacdo GPS, erros de relégio dos satélites ou do receptor e ruidos

no sinal dos satélites ou no receptor.

Em Groves (2008) é apresentada uma tabela com a quota devida a cada uma
das principais fontes de erro do GPS. Estas tabelas variam de publicacdo para
publicacdo e incluem estimativas e assunc¢des relacionadas ao desempenho do
sistema, projeto de receptor, nimero de SVs, angulo de mascaramento e

ambiente de mutipath. A Tabela 2.2 apresenta alguns destes dados.

Tabela 2.2 — Contribuigbes para erros de ranges de GPS.

Fonte Desvio (m)
Erro residual de reldgio do satélite 1.0
Erro de efeméride 0.45
Erro residual ionosférico (monofrequencia) 4.0
Erro residual troposférico 0.2
Erro de multipath 0.1
Ruidos de receptor e interferéncias 0.67

Estes dados podem ser utilizados para o calculo do erro de range equivalente
do usuario (doravante UERE — User-equivalent range error ou c,), que segundo
Groves (2008), € a medida da incerteza de cada pseudorange. O UERE total

pode ser calculado da seguinte forma (GREWAL, 2007):
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UERE = 3" (UERE,)’

i=1

(2.1)

Considerando a equacdo acima e os dados da Tabela 2.2, o valor total de
UERE sera 4,21m.

A posicao relativa do receptor esta relacionada a geometria dos satélites

visiveis (doravante SVs). A sensibilidade de variacdo do pseudorange em

relacdo a variacdo de posicdo do receptor é utilizada para a obtencdo dos

fatores de diluicdo de precisdo (DOP — Dilution of Precision). Estes fatores

podem ser calculados conforme consta em Grewal (2007). Estes fatores séo:

HDOP: Diluicao de precisdo horizontal;
VDOP: Diluicao de preciséo horizontal;

PDOP: Diluicdo de precisdo do posicionamento tridimensional
(combinacdo de HDOP com VDOP);

TDOP: Diluicédo de precisdo em relagéo aos intervalos de tempo;

GDOP: Diluicdo de precisdo geométrica (combinacdo de PDOP com
TDOP.

Para a obtencdo de DOPs mais favoraveis contribuem:

Geometria favoravel dos SVs, ou seja, quanto maior for o espalhamento
entre os satélites visiveis, melhor o DOP.

Maior nimero de SVs possivel.

Navegacdo em areas livres de obstaculos, de modo que o angulo de
mascaramento de SVs seja 0 menor possivel. Operacdes em éareas
urbanas ou montanhosas tendem a diminuir o nimero de SVs e piorar
os DOPs, nao apenas pela diminuicdo do numero de SVs, mas também
por ter os SVs mais concentrados na vertical do receptor, em uma

geometria menos favoravel.

O célculo dos DOPs para um arranjo de n satélites pode ser realizado da
seguinte maneira (GREWAL, 2007, GROVES, 2008):
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Onde p;i é o valor do pseudorange medido entre o receptor e o i-€simo satélite.

Neste trabalho foram avaliados os DOPs de arranjos contendo quatro satélites

cada.
A A A Ay
S NN
An A, A, A
(2.3)
GDOP= /A, + A, + A +A,
(2.4)
PDOP = [A, + A, + A,
(2.5)
HDOP=./A, +A,,
(2.6)
VDOP = /A,
(2.7)
TDOP=/A,,
(2.8)

Por sua vez, de acordo com Groves (2008), a matriz das covariancias da

solugéo de navegacao do GPS pode ser dada por:
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P=(H"H) "o}
(2.9)

Onde o, conforme ja mencionado, € o UERE.
2.6. Breve apresentacado do INS

De acordo com Groves (2008), um Sistema de Navegacédo Inercial (Inertial
Navigation System - INS) é composto de um jogo de sensores inerciais,
conhecido como Unidade de Medida Inercial (Inertial Measurement Unit - IMU),
juntamente com um processador de navegacdo. Os sensores inerciais
geralmente compreendem trés acelerbmetros ortogonais entre si e trés
giroscopios alinhados com os acelerdbmetros, como ilustrado na Figura 2.12. O
processador de navegacédo integra as saidas da IMU para fornecer posicao

velocidade e atitude.

JACCELEROMETERS

COMMON
- -
" MOUNTING
# BASE

3 GYROSCOPES

Figura 2.12 — Unidade de Medida Inercial.
Fonte: Grewal (2007)

Por ser um sistema que independe de referéncias externas, o INS é menos
sujeito a algumas limitacbes do GNSS. Os dados podem ser obtidos e
processados dentro do sistema embarcado de forma que, na auséncia de

falhas, o sistema estd menos sujeito a perdas de qualidade ou interrupcao do
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sinal. O INS possui também, um desempenho bem superior ao GNSS em

transientes de altas aceleracoes.

Por outro lado, a integragdo das medidas de aceleragfes ao longo do tempo
acarreta um grande aumento da incerteza, pois, juntamente com as medidas,
seus erros sao também integrados, o que limita o uso de INS para navegacéo a

longas distancias.
2.6.1. Principais fontes de erro de INS

De acordo com Groves os principais tipos de erros de INS séo indicados e suas

fontes categorizadas conforme abaixo:

Todos os tipos de acelerdmetros e giroscopios exibem biases, fator de
escala, erros de acoplamento cruzado e ruidos aleatérios em certa
extensdo. [...] Cada fonte de erro sistematico tem quatro componentes:
uma contribuicdo fixa, uma variacdo dependente da temperatura, uma
variacdo de operacdo em operacéo (run-to-run) e uma variagcao durante
a operacao (in-run). (GROVES, 2008)

Ainda, sobre as fontes de erro:

A contribuicd@o fixa esta presente a cada uso do sensor e € corrigida
pelo processador da IMU usando dados de calibracdo obtidos em
laboratdrio. A contribuicdo dependente da temperatura pode também
ser corrigida pela IMU usando dados de calibracdo obtidos em
laboratério. A variacdo de operacdo em operagdo resulta em uma
contribuicdo a fonte de erro que é diferente a cada vez que o sensor é
usado, mas permanece constante durante a operagdo. Esta ndo pode
ser corrigida pelo processador da IMU, mas pode ser calibrada pelo
algoritmo de alinhamento do INS ou de integracdo cada vez que o INS
€ usado [...]. Finalmente, a contribuicdo para o erro da variagdo durante
a operacdo muda lentamente durante o curso da operagdo. Esta ndo
pode ser corrigida pela IMU ou por processo de alinhamento. Em
teoria, esta pode ser corrigida através de integragdo com outros
sensores de navegacdo, mas isto é dificil de observar na pratica.
(GROVES, 2008)

Quanto a relevancia das fontes de erros, Groves destaca:
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[...] as contribuicbes as fontes de erro calibradas em laboratério,
corrigidas dentro da IMU, sdo negligenciadas, de modo que a
performance pds-calibracdo dos sensores inerciais é que € relevante
na determinagéo da performance do inercial e projeto do sistema de
navegacdo. (GROVES, 2008)

Como o proprio Groves (2008) observa, ainda que as fontes de erro ndo
passiveis de calibracdo sejam consideradas quase que exclusivamente, h&

ainda um pequeno erro residual deixado pelo processo de calibracéo.

7

O erro de bias, segundo Einwoegerer (2009), é medido como uma forca
especifica nos acelerdbmetros e pode ser modelado como um nivel de sinal
constante ou que varia de forma linear muito lentamente, independente da

existéncia de sinal de entrada.

Groves (2008) aplica a nomenclatura bias ndo apenas para erros constantes de
acelerbmetros, mas também de giroscépios. O bias, na maioria dos casos, € 0

termo predominante no erro total de um instrumento inercial.

A componente estatica do bias compreende a variacdo run-to-run mais erros
residuais poés-calibracdo (GROVES, 2008). A componente dinamica
compreende a variacdo in-run e em geral incorpora erros residuais poés-
calibracdo dependentes da temperatura. A componente dindmica do bias

tipicamente corresponde a cerca de 10% da componente estatica.

A Tabela 2.3, baseada em Groves (2008), mostra biases tipicos de diferentes
tipos de IMU para diferentes aplicacbes. O valor de bias adotado nas
simulacgfes € referente a componente dindmica do bias, ou seja, 10% do valor

tipico de bias de IMU de uso aeronautico.
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Tabela 2.3 — Biases tipicos de diferentes tipos de IMU.

Bias de Bias de
Tipo de IMU acelerébmetro giroscopio
(m/s?) (graus/h)
Maritimo 10 0.001
Aeronautico 3x10* a 103 0.01
Téatico 10%a 10" 1a100
Automotivo Maior que 10 Maior que 100

Erros de fator de escala envolvem, segundo Groves (2008), um desvio no
gradiente entrada-saida do sensor, ao passo que erros de acoplamento
cruzado estédo relacionados e desalinhamentos de montagem do sensor em
relacédo a referéncia do corpo. De acordo ainda com Groves (2008), estes erros
sdo adimensionais e tipicamente expressos em ppm (partes por milhdo), ou
percentagem. Para a maioria dos sensores, 0os erros de fator de escala e
acoplamento cruzado estao entre 0,01 e 0.1%. As principais exce¢des Sao 0s
sensores giroscopicos MEMS, para os quais os erros podem chegar a 1% e os
sensores giroscopicos do tipo ring-laser, que apresentam baixo fator de escala,
tipicamente entre 0,001 e 0,01%.

Sensores inerciais apresentam ruidos aleatérios de fontes variadas. Ruido
elétrico limita a resolucdo de sensores inerciais. Ha outras fontes de erro, tais
como variacbes de aceleracdo gravitacional, ndo linearidades do fator de

escala, porém estas nao foram incluidas no modelo utilizado neste trabalho.
2.7. Referenciais e Equacdes de Navegacao
2.7.1. Referenciais de Navegacgéo

Dada a definicdo de navegacao apresentada na Secdo 2.4, para estabelecer

uma posicao e velocidade € necessario estabelecer uma referéncia.

Sistemas de Navegacao Inercial, por estarem localizados no corpo que se

move, medem aceleracées do ponto de vista deste corpo. A constelacdo
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GNSS, por sua vez, utiliza como referencial o planeta Terra. H4 ainda de se
considerar que para o interesse do operador do sistema, outra referéncia pode
ser conveniente para uma maior eficiéncia na interpretacdo do dado de

navegacéo fornecido pelo sistema.

Coordenadas Celestiais sao descritas como coordenadas esféricas,
referenciadas pelo eixo polar (apontado para o Polo Norte) e o Equindcio
Vernal. A partir destas referéncias sao definidos os angulos de ascenséo direita
(equivalente ao conceito de longitude, porém medido a partir do Equindcio
Vernal) e de declinacdo (equivalente a latitude). O sistema de coordenadas
Inercial Centrado na Terra (doravante ECI — Earth Centered Fixed) tem a
vantagem de ser considerado quase inercial, porém o Equinécio Vernal se
move com a rotacdo do planeta a uma velocidade de cerca de 15 graus/h
(GREWAL, 2007), sendo usado apenas para determinacdo de O6rbitas de
satélites. Para o usuario é mais conveniente uma referéncia fixa na Terra
(doravante ECEF — Earth Centered Fixed). O sistema de coordenadas ECEF é
analogo ao ECI, com a diferenca de estabelecer o meridiano de Greenwich
como referéncia, ao invés do Equinocio Vernal. Os sistemas ECI e ECEF séo

mostrados na Figura 2.13.
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Figura 2.13 — Coordenadas ECI e ECEF.

Fonte: Grewal (2007)
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Para o usuario, que geralmente tem por referéncia a localidade no globo
terrestre onde esta localizado, 0 uso de coordenadas referenciadas no plano
tangente local pode ser mais conveniente. Um dos tipos de coordenadas

utilizado € o Leste-Norte-Zénite (doravante ENU — East-North-Up), tal como

apresentado na Figura 2.14.

Figura 2.14 — Coordenadas ECEF e ENU.

Fonte: http://en.wikipedia.org/wiki/Axes conventions

A Figura 2.16 mostra os angulos de atitude de Euler do movimento de um
corpo. Dado que os sistemas inerciais realizam suas medidas de aceleracdes e
velocidades angulares tendo por referéncia os eixos do corpo (doravante
referencial RPY — Roll-Pitch-Yaw), estas medidas necessitardo ser convertidas
em uma referéncia de navegacdo local. Tomando uma aeronave como

exemplo, os angulos de Euler sédo definidos como:

1. Guinada (yaw): E o angulo definido ao redor do eixo de yaw, sendo
medido em sentido horario a partir da direcdo norte. O eixo de yaw é o

eixo que passa através do plano definido pelo conjunto asa-fuselagem.

2. Arfagem (pitch): E o angulo definido ao redor do eixo que passa ao
longo da asa da aeronave, em relacdo ao plano definido pelos eixos

leste e norte do sistema ENU.

3. Rolamento (roll): E o angulo definido ao redor do eixo que passa ao

longo da fuselagem da aeronave.
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Roll Axis

Pitch Axis
Yaw Axis

Figura 2.15 — Eixos da aeronave.

Fonte: Grewal (2007)

s 10

Figura 2.16 — Angulos de Euler.
Fonte: Grewal (2007)

Nas Secbes 2.7.3 e 2.7.4 serdo apresentadas as equagOes de navegacéo, e
guando necessario, as matrizes de conversdao de um sistema de coordenadas

para outro.
2.7.2. Equacdes de determinacéo de posicédo por GPS

Na determinacdo de posi¢cdo com utilizagdo de GPS é utilizada a medida da
distancia entre o satélite da constelacdo e o receptor de sinal. Dado que a
posicdo do satélite € conhecida, inicialmente com um ndimero minimo de trés

satélites visiveis seria possivel determinar a posicéo do receptor.
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Esta determinacédo leva em conta o tempo que o sinal do satélite leva para
percorrer a distancia até o receptor. Para uma determinacéo precisa, o satélite
€ equipado com precisos e custosos relogios atdbmicos. Entretanto, o0s
receptores, em geral, sdo dotados de relégios de baixo custo, de modo que
pequenas imprecisdes nestes reldégios poderiam significar uma imprecisdo da
ordem de quildmetros. Para tanto, a equacao de navegacao estima também o
erro de relégio do receptor, e desta forma, para uma solucdo de navegacao
GPS é necessario um minimo de quatro satélites.

Desta forma, a equacao basica do GPS é:

Z,=p :\/(Xi _x)z ""(Yi _Y)2 +(Zi _2)2 +C,
(2.10)
Onde:

e Z, (ou p;) € a medida da distancia entre o i-ésimo satélite visivel e o

receptor;
e X, Yie€ zisao as coordenadas da localizacdo do i-ésimo satélite visivel;
e X, Y e Zsao as coordenadas da localizagao do receptor;
e Cy € 0 erro do relogio de receptor.

Existem alguns métodos para obtencdo de posicdo de receptor, entre eles
Trilateracdo e o Método de Bancroft (1985), sendo este Ultimo o utilizado neste
trabalho para a obtencdo da solucdo de navegacédo na integracdo do tipo

loosely coupled.

Segundo Grewal (2007), a mensagem de navegacao do satélite da constelagéo
GPS é transmitida com a posicdo do satélite em referencial ECEF. Desta
forma, o resultado do calculo de posicao do receptor sera fornecido também
em referencial ECEF, que devera ser entdo convertido para ENU, que é o

referencial de navegacéo utilizado neste trabalho.
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2.7.3. Equacdes dinamicas de Navegacao

As equacOes dinamicas de navegacdo podem ser representadas por variaveis
de estado de posicgéo, velocidade e atitude. Erros de medidas de aceleragéo e
de deriva de giroscépios podem também ser modelados como variaveis de

estado.

Dado, que o termo navegacdo, tal como definido na Secéo 2.4 refere-se a
determinacdo de velocidade e posi¢do, as variaveis de estado de atitude néo
entrariam neste escopo. Entretanto, a atitude é necesséria para a determinacao
de posicéo e velocidade, dado que é utilizada nas equacfes de conversao de
medidas de referencial RPY para os referenciais de navegacao, neste caso,
ENU. Desta forma, a atitude deve ser estimada como variavel de estado, ou
diretamente fornecida. Unidades de Medidas Inerciais de baixo custo, em geral
fornecem medidas de velocidade angular de giroscopios, que devem ser
integradas para a obtencdo da atitude, ao passo que Sistemas de Navegacao
Inercial de aeronaves de Categoria Transporte fornecem medidas de
giroscopios e também medidas de atitude, j& integradas e estabilizadas, como
mostra a especificacdo do Sistema de Referéncia Inercial (IRS) Laseref VI, da

Honeywell (2012), dentre outros.

As variaveis X, y, z, X, y'e Z, sao, respectivamente, as posi¢cdes e velocidades
ENU.

O equacionamento considera também as corre¢cdes da aceleracdo da
gravidade local e da aceleracdo de Coriolis em fungcédo da velocidade angular
da Terra e da velocidade do corpo, conforme mencionado em Einwoegerer

(2009). Desta forma, incluem-se:
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1. O termo devido a aceleracao da gravidade local, considerando o modelo
de gravidade do sistema WGS-84:

g(lat) = 9.7803271+ 0.0053024sin’ (lat) + 0.0000058sin’ (2lat)]
(2.11)
g(lat,h) = g(lat) —[3.0877x10°° —0.0044x10 ° sin’ (lat)  + 0.072x10 *2h?
(2.12)
Onde:

e ((lat) € a aceleragdo da gravidade em funcdo da latitude local,

medida em m/s2;

e g(lat,h) é a aceleracdo da gravidade em funcédo da latitude local e
da altitude do corpo onde a medida é realizada, medida em m/s2;

e lat é a latitude local; e
e h é a altitude do corpo onde a medida € realizada, medida em m.
2. O termo de aceleracao de Coriolis devido a rotacéo da Terra:

Coriol; 29[y sin(lat) — z"cos(lat)]

Coriol, |= —2Qxsin(lat)

Coriol, 2Qx cos(lat)

(2.13)
Onde:

e Coriolg, N, u Sao as aceleragdes de Coriolis nas dire¢coes ENU;

e QO é avelocidade angular de rotacdo da Terra; e

e X,Yyez,como jamencionado, sdo as velocidades do corpo na
direcOes ENU.

3. O termo de aceleracéo de Coriolis devido ao termo de Schuler:
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[ x'[y'tan(lat) - z] |
Schul _Ra szh I
schul,, [=| = yz x“tan(lat)
R, +h R, +h
Schul, 2 ) v
| R,+h R, +h |
(2.14)
Onde:
e Schulg n uséo as aceleracdes de Schuler na dire¢cdes ENU;
e R, éoraio terrestre leste; e
e R, é o raio terrestre norte.
e Ry e R, séo obtidos através das formulas:
R = R
Ji—esin?(lat))
(2.15)
2
R = Re(l—ee )
Jl-e.2sin?(tat)f
(2.16)

Onde:
¢ R é 0 raio equatorial da Terra,

e €. € a excentricidade da Terra, obtida através da formula:

!~ ez )
¢ 298.257223563 298257223563
(2.17)

Desta forma, a partir das equacdes anteriores, as equacgdes diferenciais do

movimento podem ser representadas por:

X" | ag 0 Coriol Schul
y'l=la, [+|0 +| Coriol, |+| Schul,
z" a, g(lat,h) | | Coriol, Schul,

(2.18)

Os termos agnu Se referem as medidas acelerométricas realizadas pelo INS.

Estes termos estdo na equagdo acima ja convertidos para a referéncia ENU. As

47



medidas acelerométricas, entretanto, sado originalmente fornecidas na

referéncia do corpo. A conversao é feita da seguinte forma:

ag ay by
ay | = Ry -|by
3y ay | by

(2.19)

Onde:

e ayvw S80 as medidas acelerométricas na referéncia do corpo,
respectivamente, nos eixos de roll (aceleragdo longitudinal), pitch
(aceleracao lateral) roll e yaw (aceleragao vertical). Tais componentes

podem ser mais bem visualizados na Figura 2.15 e na Figura 2.16.

e byvw sdo os respectivos biases estimados como variaveis de estado

durante o processo.

e Ry, € a matriz de conversao da referéncia RPY do corpo (body) para a

referéncia ENU de navegacao, dada por:
sin(w)cos(d)  cos(¢)cos(y) +sin(d)sin(g)sin(y)  sin(g) cos(y) + cos(g) sin(y) sin(6)
Ry, =| cos(y)cos(d) —cos(g)sin(y) +sin(g) cos(y)sin(d) sin(¢)sin(y) + cos(¢) cos(y)sin(0)
sin(0) —sin(¢) cos(6) —cos(¢) cos(6)
(2.20)

Onde:

e 0 € o0 angulo de Euler de pitch;

e ¢ € o0 angulo de Euler de roll;

e € 0 angulo de Euler de yaw.

Os angulos de Euler podem ser obtidos através da seguinte equag¢do, como

mostra Einwoegerer (2009):
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=10 cos(g) —sin(¢) | q
N (C) cos(¢) r
cos(6) cos()

r} 1 sin(g)tan(d) cos(¢)tan(9)r]
P
”

(2.21)
Onde p, g e r séo as respectivas velocidades angulares nos eixos do corpo.

O modelo dos giroscopios pode ser refinado, a partir da consideracado das
taxas de deriva dos giroscépios e da compensacédo a contribuicdo da rotacéo
da Terra, conforme abaixo (EINWOEGERER, 2009):

X

p pgiro bp QCOS(Iat) Rm +‘h
q|= qgim — bq - RNEDZb 0 B R z h
~Qsin(lat) | | _ y-fanat)

R, +h

(2.22)

Onde:
® Pgiro, Qgiro € Igiro SBO0 as taxas angulares medidas pelos giroscopios;
e bpqrSA0 as respectivas taxas de derivas dos giroscopios;

e Rnep2w € @ matriz de rotacdo do sistema de referéncia de navegacédo
NED (North-East-Down) para o sistema de referéncia do corpo (RPY).
Dado que neste trabalho a referéncia utilizada € ENU, a partir da matriz
Rpon € possivel obter a Rppp (rotacdo ENU para RPY) e entdo obter a
matriz Rnepzb:

01 0
Rueoas =|1 0 0 |Ry,, "
00 -1

(2.23)
Os biases dos acelerdmetros e as derivas dos giroscopios, por sua vez, podem

ser modelados da seguinte forma:

(2.24)
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(2.25)

Desta forma, caso o modelo considere a estimacao dos angulos de Euler, tera
um total de 15 variaveis de estado, ao passo que se for utilizada a atitude
fornecida pelo INS, as seis variaveis de estado relacionadas a atitude serdo

suprimidas do modelo e o modelo tera um total de nove variaveis de estado.
2.7.4. EquacOes discretizadas de Navegagao

Para este trabalho foi utilizado um modelo discretizado de nove variaveis. A
dindmica do sistema considera o INS como fornecedor de dados de aceleracéo
nos trés eixos do corpo, além do fornecimento dos angulos de Euler de atitude.

Os erros dos acelerdbmetros sdo estimados como variaveis de estado.
O modelo discretizado é da forma:

X = PoxaXa TBU

(2.26)

Onde:

o Xy =[Xk Yk Zx Xk Y’k Zk buk bvyx bwi] € o vetor de estado que contém as
variaveis de posicdo, velocidade e os biases de acelerdbmetros no
instante t = k At, onde At € o intervalo entre amostras fornecidas pelo
INS;

* Okk1 © a matriz de transicdo entre os estados Xii e Xy. Dado que
posicédo e velocidade sao modeladas em referencial ENU e os biases
sdo modelados em RPY, a matriz considera também a conversao dos
biases de RPY para ENU. A matriz de transi¢cdo, desta forma, & dada

por:
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100 A 0 0 R, (LY (A;)Z Ry, (12) (A;)Z R, (13) (A;)Z
0100 At 0 R,(2) (A;)z Rz (2:2) (A;)z Rz (23) (A;)z
001 0 0 At R, @3 (A;)z R,y (32) (A;)z R,y (33) (A;)z
0ui=|0 00 1 0 0 R,@ADAt R, @At R, @3AL
0000 1 0 R,@HA R,@22A R, (23At
0000 0 1 R,GDAt R, GBJA R, G@IA
0000 0 0 1 0 0
0000 0 0 0 1 0
0000 0 0 0 0 1]

(2.27)

U é o vetor que adiciona as medidas de aceleracdes fornecidas pelo
INS. Neste trabalho, é suposto que os sensores INS e o0s receptores de
GPS estédo localizados todos no CG da aeronave. Nao é previsto o
equacionamento relativo ao posicionamento destas unidades ao longo
da fuselagem. Em caso de estudo ou projeto em uma aeronave real, tal
fator necessita ser levado em conta. Dada esta simplificacdo, a formula
para adicdo das aceleracdes é analoga as Equacdes (2.18) e (2.19),
considerando, porém, que os biases sdo adicionados no termo de @ k-1
a, 0 Coriol, Schul;

Ui =R & |+]0 +| Corioly |+| Schul
a, | |9(at,h)| [Coriol, | |Schul,

(2.28)
B é o termo de adicdo das medidas, dado por:
_— .
ATy
2 2
o AU o
2 2
o o 2
2
B=| At 0 O
0 At 0
0 0 At
0 0 0
0 0 0
0 0 0|
(2.29)

51



O modelo acima seré utilizado para a integracdo INS/GPS do tipo loosely
coupled, conforme definido na Secdo 2.8. Para a dindmica da integracéo
INS/GPS do tipo tightly coupled, dado que nédo é utilizada a solucdo de
navegacao completa, mas cada um dos pseudoranges, sera nhecessario
estimar também o bias do relégio do receptor (bck). Desta forma, a dindmica
acima sera acrescida de mais um estado, cuja dinamica é discretizada da

seguinte forma:
bc, =bc, ,

(2.30)
2.8. Integracdo INS/GNSS

A integracdo INS/GPS tira proveito das virtudes e atenua as deficiéncias de
cada sistema caso fosse utilizado separadamente, tomando proveito da boa
precisdo do GPS ao longo do tempo e da boa eficiéncia do INS em transientes
e sua maior imunidade a interferéncias externas (EVANS, 1995). Além disto, as
técnicas de integracdo INS/GNSS séo citadas em algumas fontes da literatura
(VIEWEG, 1994, GORDON, 1997, LI, 2006, MARQUES FILHO, 2005,
MARQUES FILHO; KUGA; RIOS NETO, 2006, XIAO-DONG, 2008,
EINWOEGERER, 2009 e FU, 2011, entre outros) como estratégia que visa
aumentar a Precisdo, Disponibilidade, Continuidade e Integridade de Sistemas

de Navegacéao.

Por estas razdes, a integracdo INS/GNSS foi escolhida como o tipo de
implementacdo que sera estudado, no intuito de verificar seu potencial para a
extensdo do desempenho de Sistemas de Navegacdo Aeronautica para

atendimento aos requisitos em operac¢des em contextos mais restritivos.

Conforme Grewal:

O processo de desenvolvimento da integracdo GNSS/INS inclui uma
relacdo de compromisso entre desempenho e custos e isto é
fortemente influenciado pela extensédo na qual a integracdo GNSS/INS
requer algumas modifica¢des nos trabalhos internos do receptor GNSS
ou INS. Os termos “fracamente acoplado” e “fortemente acoplado” sédo

usados para descrever este atributo do problema. (GREWAL, 2007)

52



A integracdo do tipo fracamente acoplada (loosely coupled) € em geral mais
simples. Este termo em geral se aplica quando a solu¢cdo de navegacéao

provida pelo GNSS é usada integrada com a saida de navegacéo do INS.

A integracao do tipo fortemente acoplada (tightly coupled) pode envolver o uso
de pseudoranges do GNSS ao invés da solucdo de navegacdo e pode usar
também dados brutos do INS. Na verdade, hd mais de um tipo de integracéo
fortemente acoplada. A Figura 2.17 mostra um exemplo, onde o INS prediz os
pseudoranges que sdo entdo comparados com 0s pseudoranges providos
pelos satélites visiveis da constelacdo GNSS e o erro é utilizado na correcao
do filtro. Neste trabalho é utilizado um tipo de integracdo tightly coupled
semelhante, onde os pseudoranges preditos pelo INS sdo comparados com o0s
pseudoranges medidos pelo GPS, onde o residuo é utilizado na correcdo do
estado, que neste caso é definido pelas posi¢cdes e velocidades ENU e pelos

biases de acelerbmetros RPY.

S ~r7 - INS PVA <7 Constrained PVA

= = ! — L
L * INS Mechanisation
- a
Raw IMU Sensor Biases
Measuremants ‘
h 4
Predicted psoudo
range
GPS Pssudoanges l
Error State
R —— [
"o’ Kalman Filter —

Figura 2.17 — Integracdo INS/GNSS fortemente acoplada.
Fonte: George and Sukkarieh (2005)

Na verdade, ndo ha uma fronteira precisa que defina quando um sistema é
fracamente ou fortemente acoplado. A Figura 2.18 apresenta algumas
caracteristicas que definem o nivel de acoplamento entre 0 GNSS e o INS.
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Figura 2.18 — Integracdo INS/GNSS fracamente acoplada versus fortemente acoplada.
Fonte: Grewal (2007)

Neste trabalho foram realizadas simulagdes com integracdo INS/GPS dos tipos
fracamente e fortemente acoplada e seus resultados sao discutidos em termos

das Medidas de Efetividade mencionadas na Secao 2.3 deste trabalho.
2.9. Filtro de Kalman

Para prover a integragéo entre o GPS e o INS, foi proposto o uso de filtro de
Kalman. Em um filtro de Kalman, um estado é definido como uma variavel
gaussiana, contendo um vetor de estados X, representando a média, e uma
matriz P de covariancias (GELB, 2001).

Os filtros de Kalman realizam duas operacdes: Propagacao e Correcédo (GELB,
2001). Para estas operacdes, os principais tipos de filtro de Kalman sao:

continuo-continuo, continuo-discreto e discreto-discreto.
Héa também filtros de Kalman do tipo linear ou néo linear.

Para este trabalho, foi utilizado um filtro de Kalman do tipo discreto-discreto.
Apesar das equacdes de navegacdo nao serem lineares, tal como apresentado
na Secdo 2.7.3, ao discretizar as equag0des, tal como apresentado na Secéo
2.7.4, o sistema adquire caracteristicas que permitem que seja, em alguns

casos, tratado como linear.
Desta forma, a dinamica do sistema pode ser representada da seguinte forma:

Xy = Oxa X1 TG4

(2.31)
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Y =h (X)) +vy

(2.32)
Onde:

o Xy e gkk-1 € sao definidos tal ja apresentado na Secéo 2.7.4.

e Gox1 € um parametro de adicdo de ruidos e incertezas no modelo,
sendo ., modelado como uma sequéncia branca normal com meédia

zero e covariancia Q, ou seja, N(0, Q);

e V¢ € um parametro de adicdo de erro nas medidas, sendo modelado
como uma sequéncia branca normal com média zero e covariancia R, ou
seja, N(0, R).

e hy ( Xk) € aequacado que correlaciona a medida Yy ao estado X.

As operagcbes de Propagacédo e Correcdo séo realizadas sobre o vetor de
estados e sobre a matriz de covariancias. Em um filtro de Kalman discreto-
discreto e considerando que a taxa de amostragem dos sistemas inerciais é
maior que a taxa de amostragem do GPS, o filtro de Kalman executa alguns
ciclos de Propagacédo até que um dado de GPS esteja disponivel para que seja

realizado o Ciclo de Correcéo.

Os Ciclos de Propagacdo séo realizados da seguinte forma (KUGA, 2011,
MARQUES FILHO, 2005):

Para o vetor de estados:

X = PoxaXa +BU
(2.33)
Para a matriz de covariancias:
P = (Dk,k—lpkflgok,k—l-r +rk—1Qk—lrk—1T

(2.34)

Onde:

55



e Py.1 é a covariancia das variaveis de estado no instante t = k At, onde At
€ o intervalo entre amostras fornecidas pelo INS. A covariancia é dada
(EINWOEGERER, 2009) baseada na incerteza dos estados

e O termo I1Qual:' é baseado em Gowi e € referente a ruido e

incertezas de modelo.

O Ciclo de Correcdo é composto das seguintes etapas (MARQUES FILHO,
2005):
e Calculo do ganho Kj:

Ky = PkHKT(HkPkaT +Rk)7l

(2.35)
]
OX it
(2.36)
e Correcao da Matriz de Covariancias:
Pcorrigiea = (I = Ki Hy )P propagads
(2.37)
e Correcao da Matriz de Estados:
X orrgidy = Xkpropagacy + Ki RE
(2.38)
Re, = Y =M (X propagacy)
(2.39)

Onde:
e Ry e amedida das incertezas dos dados de GPS medidos;

e Reg é o residuo, ou seja, a diferenca a funcéo hy dos dados propagados

e os dados medidos.
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3. FORMULACAO DO PROBLEMA E ABORDAGENS PARA SUA
SOLUCAO.

3.1. Formulagéo do Problema

Este trabalho se situa no contexto de uso e extensdo de sistemas de
navegacao no contexto CNS-ATM. Tal uso implica o atendimento a requisitos

relacionados a atributos do sistema.

Um destes atributos € a Precisdo. O incremento das operagfes no contexto
CNS-ATM tem implicado exigéncias cada vez maiores aos sistemas de
navegacao, em termos de Precisdo. Tais exigéncias ocorrem, sobretudo em

operacOes de aproximacao de pista para pouso de aeronaves.

Outros atributos sdo a Confiabilidade, a Disponibilidade e a Continuidade. A
extensdo das operacdes CNS-ATM tem elevado os niveis de criticalidade para
eventos tais como perda da capacidade de navegacdo. Sistemas de
navegacao baseados apenas em sensores GNSS, por sua vez, sdo sujeitos a
perdas de informacdo de navegacdo, seja por falha de satélites, seja por
blogueios ao sinal por terreno ou obstaculos, ou ainda por interferéncias que
podem ter origem acidental ou ilicita. E necesséario que, em caso de perda
parcial ou total do sinal de GPS, a navegacdo possa continuar, de forma a
concluir a operacéo iniciada, ou ao menos extrair de forma segura a aeronave

do cenério da operacéo.

Portanto, este trabalho procura trazer contribuicdo para a discussdo dos

seguintes topicos:

e Apresentacédo de desafios em termos de Concepcgéo, Desenvolvimento,
Certificacdo e Operacdo de Sistemas de Navegacdo Aeronautica para
uso no contexto de CNS-ATM e as vantagens do uso de uma
abordagem baseada em Engenharia de Sistemas para melhor lidar com
tais desafios.

e Simulacao de técnicas de integracdo de INS com GNSS e apresentacao

de resultados que permitam comprovar ou indicar beneficios que podem
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3.2.

ser obtidos em termos de Precisdo, Confiabilidade, Disponibilidade e
Continuidade a partir das técnicas de integracdo INS/GNSS simuladas,

bem como comparar as técnicas apresentadas.

Abordagens para sua solucéo

Para este trabalho foram realizadas as seguintes atividades:

Breve analise de sistemas de navegacdo dentro da abordagem de
Engenharia de Sistemas, por se considerar esta uma abordagem
adequada a complexidade e aos desafios crescentes nesta area. Esta

analise se encontra na Sec¢éao 4.1.

Simular casos de integracdo, conforme a Tabela 3.1. Os casos
envolvem o uso de dois tipos de integracdo INS/GPS, conforme
explicado na Secdo 2.8 e sdo simulados em um cenario dentro do
contexto de CNS-ATM. S&o abordados: casos de funcionamento normal,
gue sera considerado quando estdo disponiveis a0 menos 0s quatro
satélites visiveis (SVs) necessarios a solucao de navegacao; e casos de
perda de um até os quatro satélites cujas medidas séo utilizadas na
integracdo INS/GNSS. Para cada um dos casos sera plotada a diferenca
entre a posicdo estimada e a posicao real, além de medida a precisao
na determinagdo de posicionamento por meio da covariancia estimada.

Este item esta desenvolvido na Sec¢éo 4.2.
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Tabela 3.1 — Casos de teste de integracdo INS/GPS.

Caso Tipo de Integracéao Circunstancia

1 INS/GPS Loosely Coupled Normal

2 INS/GPS Tightly Coupled Normal

3 INS/GPS Loosely Coupled Perda total de GPS por 1 minuto

4 INS/GPS Tightly Coupled Perda total de GPS por 1 minuto

5 INS/GPS Tightly Coupled Perda do SV1 por 1 minuto

6 INS/GPS Tightly Coupled Perda do SV2 por 1 minuto

7 INS/GPS Tightly Coupled Perda do SV3 por 1 minuto

8 INS/GPS Tightly Coupled Perda do SV4 por 1 minuto

9 INS/GPS Tightly Coupled Perda de 2 SVsl(piQr caso) de GPS por
minuto

10 INS/GPS Tightly Coupled Perda de 3 SVs (pior caso) de GPS por

1 minuto
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4. DESENVOLVIMENTO

4.1. Engenharia de Requisitos e Engenharia de Sistemas no Contexto
de CNS-ATM

4.1.1. Vantagens do uso da Engenharia de Requisitos no

desenvolvimento e certificacdo de Sistemas CNS-ATM

Como foi brevemente apresentado na Secdo 2.1, o CNS-ATM apresenta
bastante potencial. A evolugédo dos sistemas de Comunicagdo, Navegacgao e
Monitoramento tem demandado esforco das autoridades de Certificacado
Aeronautica em estabelecer requisitos que promovam a seguranc¢a da Aviagao
Civil em um nivel, no minimo, equivalente ao atual, sem, contudo desprezar a
oportunidade que o CNS-ATM apresenta de proporcionar um passo adiante
também no aspecto de seguranca de voo.

Um passo inicial envolveu uma mudanca de paradigma na definicdo de
requisitos, que deixaram de ser definidos baseados em equipamentos (sensor-
based) para serem baseados em desempenho (performance-based). Esta
mudanca de abordagem por um lado permitiu uma definigdo mais objetiva e de
alto nivel dos requisitos, explicitando o0s requisitos em termos das
necessidades operacionais; e, com isso, permitindo uma maior flexibilidade da
indUstria na proposicdo de solugdes que atendam aos requisitos. Por outro
lado, a consolidacdo desta mentalidade junto a Comunidade de Aviagédo Civil
leva algum tempo, além de implicar uma demanda de atualizacdo da base de
requisitos aplicaveis para Certificacdo de Aeronavegabilidade e, em especial,

dos seus meios de cumprimento (Means of Compliance — MOC).

Hoje, os principais documentos utilizados para balizar as atividades de

Certificacdo de Aeronavegabilidade de Sistemas CNS-ATM séo:

1. ICAO doc. 9613: Emitido em 2008, estabelece o conceito de Navegacéo
Baseada em Desempenho (Performance Based Navigation - PBN)

sendo utilizado como base nos regulamentos dos Estados signatarios da
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Organizacgao Internacional de Aviacdo Civil (International Civil Aviation
Organization - ICAO).

2. AC 20-138: MOC estabelecido pela FAA para fins de Navegagao
Aeronautica. Da sua revisdo A para a revisdo B, emitida em 2010,
apresenta uma significativa evolucdo, tendo sido agregados sob seu
escopo varios sistemas que atendem a denominacdo CNS-ATM. A
revisdo C, emitida em 2012 traz melhorias em relagdo a reviséo B.

3. AC 20-165: MOC estabelecido pela FAA para o Sistema Automatico de
Monitoramento Dependente de Radiodifusédo (Automatic Dependent
Surveillance — Broadcast — ADS-B), emitido em 2010. A revisdo A,
emitida em 2012 traz melhorias em relagdo a reviséo original.

4. AC 20-140: MOC estabelecido pela FAA para o enlace de dados (Data-
link) de comunicacéo de trafego aéreo, conceito que serd fundamental
para o CNS-ATM, em especial no seu Far-Term. Foi emitido em 2010.

Este documento foi atualizado em 2012, na sua revisao A.

Além destes documentos, os processos de Certificacdo de Aeronavegabilidade
de Sistemas CNS-ATM utilizam Ordens Técnicas Padrdo (Technical Standard

Orders — TSO), para a certificacéo de equipamentos.

Os processos de Certificagdo de Aeronavegabilidade podem ainda conter
documentos complementares a base de requisitos, que representem
Condicdes Especiais, Niveis Equivalentes de Seguranca, Isencées e Métodos
Alternativos de Cumprimento. Estes documentos sdo denominados como: 1)
Ficha de Controle de Assuntos Relevantes (FCAR), no ambito da Agéncia
Nacional de Aviacdo Civil (ANAC); 2) Issue Paper (IP), no ambito da FAA; e 3)
Certification Review Items (CRI), no &mbito da Agéncia Europeia de Seguranga
Aeronautica (European Aviation Safety Agency — EASA). Estes documentos

séo utilizados em geral para:

1. Sistemas novos, com caracteristicas pouco usuais, em complemento a
base de certificagao vigente;
2. Sistemas que ndo atendam a base vigente, mas que pleiteiem a

certificacdo por meio de nivel equivalente de seguranca ou isencao; e
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3. Propostas de cumprir os requisitos de uma forma diversa do proposto
nos MOCs.

A emissdo destes documentos é, em varios casos, um indicativo da evolugéo

na concepc¢ao de sistemas, na base de requisitos e/ou nos MOCSs.

Observa-se acima que varios dos MOCs utilizados nos processos de
Certificacdo de Aeronavegabilidade de Sistemas CNS-ATM sdo de emissao ou
revisdo recente. Também tem sido comum a emissdo dos documentos
complementares descritos acima. Estes fenGmenos evidenciam que a
certificacdo de tais sistemas ocorre em uma base que se encontra em

evolucdo. Isto é de se esperar em se tratando de um processo que:

1. Envolve mudanca de paradigmas;
2. Encontra-se ainda em andamento; e
3. Tem demandado consideravel esforco em termos de organizacdo de

grupos e comités para elaboracéo e revisao dos requisitos.

Tal fato, ainda que seja provocado em grande parte pela evolugcédo da industria
na apresentacdo de solugcdes, acaba por perturbar um ambiente de maior
estabilidade regulatéria (RTCA, 2009), que seria um fator incentivador da

implementacdo do CNS-ATM.
4.1.2. Implicagdes da Evolugéo dos Requisitos no Contexto de CNS-ATM

A execucao do ciclo de desenvolvimento de um sistema em um ambiente de
requisitos em evolugdo demanda constante atualizacdo e agrega riscos. Dentre
0S principais riscos, pode-se citar, em ordem crescente de potencial de

impacto:

1. Requisito novo, atendido pelo sistema, ha artefato de demonstracéo,
porém ndo se encontra evidenciado na documentacdo: baixo impacto,
resultando em revisdo da documentagdo apresentada a autoridade de

certificagéo.
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2. Requisito novo, atendido pelo sistema, porém sem artefato de
demonstracdo: impacto meédio, implicando a geracdo de artefato que
evidencie o cumprimento dos requisitos.

3. Requisito novo, atendivel pelo sistema mediante modificagbes: impacto
alto, implicando a redefinicdo do sistema em termos de seus requisitos,
acarretando alto custo para o desenvolvedor.

4. Requisito novo, nao atendivel pelo sistema nem mediante modificacfes:
impacto altissimo, com risco de inviabilizagdo do uso do sistema no

meédio prazo.

Convém discorrer acerca do significado da expresséo "requisito novo". Nesta
abordagem, o termo esta diretamente ligado as revisdes ocorridas: 1) nos
documentos utilizados para balizar a Certificagdo de Aeronavegabilidade; e 2)
nos novos documentos gerados. Contudo, € necessario analisar o que significa

um “requisito novo” em termos de sua origem:

1. Novos requisitos oriundos de novas necessidades das operadoras de
aeronaves.

2. Novos requisitos elaborados pelas autoridades certificadoras em
resposta a evolucdo do estado-da-arte na Engenharia.

3. Novos requisitos elaborados pelas autoridades certificadoras oriundos
de itens de preocupacao percebidos a medida que a compreensao do
sistema evolui.

4. Novos requisitos oriundos de mudanca de tipo ou cenério de operacéao.

Uma efetiva reducéo dos riscos e impactos relacionados a uma evolugdo na
base de requisitos aplicaveis pode ser alcancada mediante a capacidade do

desenvolvedor do sistema de previamente elicitar tais requisitos.

4.1.3. Etapas de um Processo de Engenharia de Requisitos e Engenharia
de Sistemas no Contexto de CNS-ATM

Considerando o Ciclo de Vida de um produto, tal como ja discutido na Secéo
2.2, a fase inicial consiste na definicdo da missao do produto. Desta forma, fica

estabelecida a missao:
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“Fornecer informacgdes de posicdo e velocidade para uso em aeronave de

categoria transporte para atendimento ao plano de voo”.

Esta definicAo atende inicialmente a definicdo do que é um sistema de
navegacado. Além disto, esta definicdo envolve alguns pontos que necessitardo
de um refinamento, no intuito de melhor entender o tipo de sistema que devera

ser desenvolvido:

e Uma vez definido que se trata de aeronave Categoria Transporte, &
necessario verificar as implicacbes desta expressdo, entre elas,

atendimento aos requisitos de certificacdo aplicaveis a tais aeronaves.

e A expressao “atendimento ao plano de voo” implica conhecer os tipos de
operacdes e 0 contexto em que serdo executadas, o que pode implicar

em requisitos adicionais.

e A declaracdo de missdo € uma descricdo resumida, ndo tratando de
varios outros interesses e requisitos decorrentes destes que podem

afetar o sistema.

Feita de definicdo da missdo, uma etapa seguinte consiste na analise dos
interessados (stakeholders) e seus interesses. Tal andlise pode ser feita para
cada fase do ciclo se vida e considerando ndo apenas o produto, mas também
a organizacao que lida com o produto em cada uma das suas fases no seu
Ciclo de Vida. Quanto maior a abrangéncia e cobertura desta analise, melhor a

identificacdo os interesses e a determinacao dos requisitos associados a estes.

Na Figura 4.1 é apresentado um levantamento, ainda que nao exaustivo, de
stakeholders e seus interesses. Este diagrama analisa a fase de Operacéao o

Produto.
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* Confiabilidade nos dados * Pouco atrasos
* Precisdo na informagéo * N&o pouse em local altemativo
* Indicagdo/Fatores Humanos * Véos mais rapidos

* Menor custo de bilhetes

* Facilidade em operagdo » Dificuldades em Servigos
« Disponibilidade e Integridade de . Meno_r eficiéncia

acordo com benchmark operacional que seus

* Desempenho de acordo com produtos . .
benchmark * Informacdes Tecnicas

sobre o Produto

* Performance

* Baixo indice de falhas . Dispoplbilidade

* Facilidade manutengéo * integridade

* Alta rentabilidade * Baixa taxa de falha em
operagdo

* Reposicao de itens falhados
* Suporte a operagdo e
manutengéo

+ Atenda as necessidades dos * Eficiéncia Operacional

operadores

* Reposicdo de itens falhados
* Produto seja certificavel

* Possivel de ser
modificados/melhorias

* Confiabilidade nos dados
* Precisdo na informagéo

*Cumprimento dos requisitos aplicaveis para

* Cumprimento das normas Certificagdo
Ambientais *Correcao de falhas apresentadas em
operacdo
. * Treinamento de Operagéo e Manutencdo
* Menos poluigo * Confiabilidade dos dados
* Menor ruido

* Menor risco de acidentes

Figura 4.1 - Stakeholders e seus interesses.
Fonte: Adaptada de Loreiro et al. (2010)

Como pode ser observado, o produto devera operar em um cenario onde Vvarios
interesses sao apresentados. Alguns interesses envolvem a capacidade de
realizar determinadas operacdes, que acarretem aumento da eficiéncia com
gue o sistema € utilizado. Dentro do contexto de CNS-ATM, podem ser citados

alguns interesses gque apresentam certo nivel de complementaridade:

e Passageiros, Operadores Aéreos e tripulacdes estdo interessados em

gue operacao seja realizada no menor tempo possivel.

e Passageiros, Operadores Aéreos e tripulacdes estdo interessados em
gue ndo ocorram desvios de destino devido a limitagfes climaticas no

aeroporto de destino.

e Passageiros e Operadores Aéreos estdo interessados em um menor

custo das operacoes.

e Agéncias Ambientais e os moradores das vizinhancas dos aeroportos
estao interessados em que a aeronave percorra um caminho em voo tal

gue cause um nivel de ruido menor.
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e Operadores do Controle de Trafego Aéreo estdo interessados em

informacgdes de posicao da aeronave que sejam mais precisas.

7

e A preocupagdo com a Seguranga Operacional é generalizada,

envolvendo varios stakeholders.

As Autoridades de Aviacdo dos estados estdo interessadas em que sejam
cumpridos os requisitos, que intentam estabelecer um nivel minimo aceitavel

de Seguranca Operacional.

Decorrente destes e de varios outros interesses, deve ser feito um esforco de
elicitacdo, ou seja, de transformacao destes interesses e necessidades em um
grupo de requisitos que expressem tecnicamente o que deve ser feito. Estes
requisitos, descritos ainda no dominio do problema, serdo objeto de analise,
para que se busque a melhor solucdo, que sera definida em termos de uma
especificacdo, que se situa no dominio da solucdo. Esta é uma discussao
bastante ampla e para casos complexos, tais como este, € geralmente
discutida em féruns amplos, com participacéo de varias organizacdes estatais e

privadas.

Procedimentos operacionais definidos em termos de RNP (Required Navigation
Performance) foram propostos e elaborados em resposta a tais necessidades.
Conforme ja exposto na Secdo 2.1, algumas destas necessidades tém sido

atendidas por tais procedimentos.

A medida, entretanto, que para um melhor atendimento destas necessidades, é
necessario estender a capacidade de operacdo para cenarios em que maior
precisdo de navegacao seja requerida para aumentar a acessibilidade em
aeroportos, inclusive em locais com topologia mais acidentada, aumentam o0s
desafios para que tais expectativas possam ser atendidas, sem sacrificar a

Seguranca Operacional.

A Figura 4.2, extraida da FAA Order 8260.58, exemplifica um cenario
operacional possivel para operacdoes de RNP AR (Required Navigation

Performance - Authorization Required), que é um tipo de operacdo que ja é

praticado dentro do escopo de CNS-ATM. Um dos impactos da insercao desta
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operacdo foi elevar a criticalidade de eventos de perda de informacdo de
navegagdo de major para hazardous (AC 20-138C, 2012). Futuros
desenvolvimentos poderdo permitir operagdes em contexto até mais restritivos,
com possibilidade de maior elevacdo dos niveis de criticalidade associados as

operacoes em contexto CNS-ATM.

O cenario operacional apresentado traz implicacbes em termos dos atributos

de Precisao, Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade e Integridade.

PLAN VIEW

Course Centerline

PROFILE VIEW

2xRPN 2XRPN

Figura 4.2 - Proximidade de obstaculos em cenario operacional RNP AR.
Fonte: FAA (2012)

Em resposta a estas necessidades sao propostas arquiteturas de sistemas de

navegacao.

Uma andlise de Contexto Funcional do Sistema proporciona uma maior
visibilidade das implicacbes de tal cenario operacional na definicdo de
requisitos e criticalidades associadas. Esta analise, tal como exemplificado na
Figura 4.3, identifica os fluxos que o sistema troca com suas interfaces durante

a operacao, em termos de Fluxos de Material, Informacéao e Energia.
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Dados de GPS
« Latitude Piloto - Sistema:
» Longitude « Plano de Véo,
«Velocidades de decolagem
€ pouso & pontos de
Referéncias referéncia
de guiagem Sistema - Piloto
NF - «Trajetoria e desvios laterais
e verticals

Energla Eletrica -
Fixacdo na asronave

Sist - Est Torgdo

Umidade, Temperatura, Pressdo
Sujeira, Interferéncias e Vibragdes [|NF/MATIENR indicagdo de Trajetorias,
velocidades. pontos de
referéncias, aeroportos,
estacbes de VOR e DME &
desvios laterals e verticals

Legenda:

+ INF ~ Informag#o Dados de Attude (IRS),

= MAT ~ Material velocidades, altitude ADS
+ ENR - Energla Radio Altitude

Figura 4.3 - Contexto funcional do sistema em operagéo.
Fonte: Adaptado de Loureiro et al. (2010)

Dentro deste contexto de sistema e considerando o escopo deste trabalho,
sera abordada a funcdo de Navegacdo, ou seja, determinacdo de posicao e
velocidade. Neste caso, sdo destacadas as informacfes provenientes das
antenas de GPS e dos Sensores Inerciais. Portanto, os sinais provenientes
destes deverdo ser avaliados frente as exigéncias relacionadas a determinada

operacédo dentro do contexto de CNS-ATM.

Acrescente-se a isto que, conforme ja exposto na Secdo 2.5.1, o GPS ¢é
composto dos segmentos de Controle, Espacial e Usuério. Dentre estes,
apenas o segmento de usuario (receptor) é passivel de selecdo ou modificacédo
nas etapas de desenvolvimento do sistema. Contudo, os demais segmentos
nao podem ser negligenciados nas etapas de desenvolvimento do sistema,
pois também podem afetar o sistema em termos dos atributos de Preciséo,
Confiabilidade, Disponibilidade, Continuidade e Integridade. No caso dos
sistemas inerciais, que possuem pouca dependéncia de informacdes externas,
estes por sua vez, podem ser abordados integralmente dentro do escopo do

desenvolvimento do sistema.
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4.1.4. Definicdo de Medidas de Efetividade e Métricas

Tendo sido abordadas algumas etapas de um processo de Engenharia de
Sistemas na Secédo 4.1.3, foram identificados alguns stakeholders e alguns de
seus interesses/necessidades, foi apontado um cenério operacional e foram
identificados alguns componentes responsaveis pela funcdo de navegacao nos

diagramas de contexto.

Atributos de um sistema de navegacdo tais como Precisdo, Confiabilidade,
Disponibilidade, Continuidade e Integridade sado de fundamental importancia
para o atendimento dos interesses/necessidades dos stakeholders dentro do
contexto operacional apresentado. Eles sdo medidos por Medidas de
Efetividade (MOEs) a serem definidas em cada contexto. Neste trabalho, os
usos de GPS, do Sistema Inercial e da integracédo destes serdo avaliados em
relacéo aos atributos de Precisao, Confiabilidade e

Disponibilidade/Continuidade.

Tais atributos estdo diretamente ligados a percepcdo, por parte de varios
stakeholders, de atendimento aos seus interesses no sistema, como por

exemplo:

e Uma maior Precisdo favorece o acesso da aeronave as melhores e mais
rapidas opcdes de rotas de navegacdo, resultando em viagens mais
rapidas, seguras e com menor consumo de combustivel. Isto favorece
passageiros, tripulacbes, companhias aéreas, Controles de Trafego

Aéreo e Agéncias Ambientais.

e Aumentos de Confiabilidade, Disponibilidade e Continuidade tendem a
reduzir eventos de interrupcdo da navegacdo, com necessidade de
mudanca de rota ou de destino. Isto evita eventos que acarretem perdas
de margem de segurancga operacional, aumento dos custos operacionais
e emissdes ou inconvenientes no planejamento de voos. Desta forma,
passageiros, tripulacbes, companhias aéreas, Controle de Trafego

Aéreo e Agéncias Ambientais.
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e O atendimento a estes atributos esta diretamente ligado a itens criticos
relacionados a satisfacdo de alguns dos mais importantes stakeholders
do sistema, de modo que € interesse também da organizacdo de
desenvolvimento do sistema acompanhar o atendimento destes

atributos.

e As autoridades de certificacdo operacional e de aeronavegabilidade,
sendo organizacbes de Estado, representantes de assuntos
relacionados a seguranca operacional e ao bom funcionamento da
atividade econdmica relacionada ao uso de aeronaves, tém também

interesse nestes atributos.

Para o atributo de Precisdo, serda utilizada como métrica a covariancia da

medida da posicao lateral, como ja exposto na Secédo 2.3.1.

Os atributos de Confiabilidade e Disponibilidade/Continuidade ndo poder&o ser
avaliados diretamente, dado que este trabalho ndo aborda as probabilidades de
falhas de componentes do sistema de navegacdo. Nas Sec¢des 2.3.2, 2.3.3 e
2.3.4, tais atributos sao definidos como “probabilidades”, de modo que métrica
aceitavel para estes atributos implicaria necessariamente em uma avaliacdo
estatistica mais profunda, que fornecesse indicativos que as probabilidades de
falhas foram diminuidas. Além disto, ao se integrar INS e GPS, h& o beneficio
de se permitir a continuidade da navegacdo em caso de perda do GPS, porém
a integracao dos sinais acrescenta modos de falha que devem ser levados em
conta para que se obtenha uma avaliacdo conclusiva. E possivel, entretanto,
obter indicativos de beneficios relacionados estes atributos que afetam a
operacdo segura. Para tanto, serdo levados em conta dois cenarios
indesejaveis, de forma a verificar e comparar os beneficios da adocédo de

técnicas de integracdo INS/GPS:

e Cenario de Falhas 1: Perda total de informagbes de navegacgao: De
acordo com a FAA AC 20-138C (FAA, 2012), esta condicdo é
classificada como perigosa (Hazardous) para operacdes RNP AR com
RNP entre 0.3 milhas nauticas e 0.1 milhas néuticas. Este caso consiste

da perda total da informac&o de navegacao, ou da degradacédo de sua
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precisdo a um ponto em ndo possua mais um nivel de confianca
adequado para a execucéo de determinada missdo/operacgao, ou para a

extracao segura da aeronave.

Cenario de Falhas 2: Perda parcial de informacdes de navegacao: Este
caso é anélogo ao anterior, porém sua criticalidade é atenuada pelo fato
de implicar uma perda parcial de informagbes de navegacao, ou a
degradacdo de sua precisdo a um ponto em nao possua mais um nivel
de confianca adequado para a execucdo de determinada

missao/operacdo, porém seja possivel a extracdo segura da aeronave.

As arvores de falhas para estas condi¢cdes incluem uma série de eventos,

porém neste trabalho o evento a ser considerado é o de perda total ou parcial

dos dados de navegacao de GPS. Para fins de comparacéo entre os casos, foi

definido um cenario hipotético de RNP AR de 0.1 milhas nauticas com um

procedimento alternativo de arremetida com precisdo de 0.3 milhas nduticas,

gue é um caso representativo de algumas operacdes realizadas na atualidade.

Portanto, as seguintes métricas serdo adotadas para avaliar os beneficios que

as técnicas de integracdo podem trazer:

A manutencdo de uma informacéo de posi¢cdo da aeronave que possua
precisao suficiente para continuar a operacdo (0,1 nm) ou realizar uma
extracdo segura da aeronave (0,3 a 1,0 nm), para os casos 3 a 10 de
perda total ou parcial de GPS com duracdo de 1 minuto.

A manutencédo de uma informacgéo de posicao da aeronave que possua
precisao suficiente para continuar a operacéao (0,1 nm), para os casos 3

a 10 de perda total ou parcial de GPS com durac&o de 1 minuto.

A precisao suficiente sera definida de acordo com a AC 20-138C (2012), que,

para a operacdo RNP AR, define:

95% de probabilidade de manutencgéo da aeronave no intervalo de RNP;
Probabilidade de 107 de exceder o limite de duas vezes o valor de RNP

(containment).
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Para tais casos sera verificado:

e Se 0 aumento da covariancia causa o excedimento dos limites de RNP
ou containment.

e Em caso positivo, as técnicas de integracao INS/GPS serdo comparadas
em termos de se obter um maior tempo com o dado de navegag&o com
precisdo adequada, ou seja, sem exceder os limites de RNP ou

containment.

Tais requisitos levam em conta o Erro Total de Sistema, do qual o Erro de
Sistema de Navegacao faz parte. Dentro do escopo deste trabalho, apenas as
incertezas do Sistema de Navegacdo sdo discutidas, de modo que estes
resultados ndo podem ser considerados conclusivos quanto ao cumprimento da

totalidade dos requisitos de alguma operacéo dentro do contexto CNS-ATM.

Na proxima Secdo sera apresentado um trabalho de modelagem e simulacéo
onde serdo comparados dois tipos de integracdo INS/GPS no intuito de

verificar se trazem beneficios em termos de algumas medidas de efetividade.
4.2. Modelagem e Simulacéo de Sistema de Navegacao

Nesta Secdo é apresentado um trabalho de modelagem e simulacdo de

sistemas de navegacdao para uso em cenarios de CNS-ATM.

Foram modelados e simulados trés tipos de implementacfes de sistemas de

navegacao:
e Sistema com uso de dados de navegacao baseados em GPS;

e Sistema com dados de navegacao baseados em acoplamento fraco de
GPS com INS (loose coupling);

e Sistema com dados de navegacao baseados em acoplamento forte de
GPS com INS (tight coupling).
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Foi estabelecido um cenario de operacdo relacionado a CNS-ATM e foi
estabelecida uma trajetéria de uma aeronave. Uma vez estabelecida a
trajetoria, foram simuladas as variaveis de estado usando cada uma das

técnicas de navegacao e seus resultados sao entdo comparados e discutidos.
4.2.1. Objetivos da Modelagem e Simulacéao

O objetivo das atividades de modelagem e simulac&o consiste em prover dados
gue substanciem uma discussao relacionada ao desempenho do sistema de
navegacdo. Tal como jA mencionado na Secéo 2.3.1, o foco esta na magnitude
do erro do sistema de navegacédo (vide Figura 2.8), de forma que assuntos
relacionados a integridade de base de dados, qualidade de voo da aeronave e
desempenho da tripulagcdo em manter a aeronave na trajetéria ndo sao objeto

deste trabalho.

Os seguintes dados serdo observados nos dados de simulacao e utilizados nas

discussoes:
e Precisdo do sistema em operacao normal;
e Preciséo do sistema em caso de perda total ou parcial de GPS;

e Presenca de indicativo de nivel de incerteza relacionada ao dado de

navegacao.
4.2.2. Definicdo do Cenario

Como parte da atividade de geracdo e analise de dados, a primeira etapa

consistiu no estabelecimento de um Cenério Normal (0).

Considerando o uso de GPS em aviacdo e a possivel necessidade de refinar
seus dados, um dos cenarios mais representativos sdo os procedimentos do
tipo RNP AR (Required Navigation Performance — Authorization Required) para
aproximagdo de aerodromo. Os principais documentos que definem este tipo
de operacgéo sao: FAA AC 20-138C , ICAO doc 9613, FAA Order 8260.58. Tal

escolha é motivada pelas seguintes razoes:
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Procedimentos de pouso e decolagem constam entre 0s maiores
desafios a extensdo do CNS-ATM, de modo que a escolha de simulagéo
de um procedimento de aproximacdo para pouso se justifica neste

contexto.

E um procedimento de aproximagio para pouso com requisito de
desempenho de manutencdo da trajetéria da aeronave dentro de
intervalos laterais que chegam a 0,1 milhas nauticas, estando entre as

operacdes demandantes dentro do contexto de CNS-ATM.

Apresenta os maiores niveis de criticalidade para falha dentre as

operacfes atualmente executadas dentro do contexto de CNS-ATM.

Por ser um tipo de operacdo possivel de ser executada em areas de
topologia dificil, pode envolver uma menor disponibilidade de satélites
visiveis da constelagdo GPS e ainda estar sujeita a uma geometria
menos favoravel destes satélites, o que pode afetar diretamente os

atributos de disponibilidade e precisao.

E uma operacao sujeita a extensdo, com possivel ado¢éo no futuro de
intervalos laterais menores que 0,1 milhas nauticas, a medida que sejam
disponibilizados sistemas de navegacdo que atendam 0s requisitos

necessarios para tal.

O Cenario Normal (0). escolhido acarreta as seguintes implicacdes:

Trata-se de uma operagcdo demandante tanto para a navegacao lateral,
guanto vertical, porém a navegacéo vertical utiliza recursos do sistema
anemométrico da aeronave (baro-altitude, frequentemente com
compensacao de temperatura), que é um assunto fora do escopo deste
trabalho; portanto, maior énfase ser4d dada ao desempenho da

navegacao lateral.

7

Por ser um tipo de operacdo cuja necessidade €&, em muitos casos,

decorrente da necessidade de maior precisdo em aproximagdes em
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areas montanhosas, ou com obstaculos, um angulo de mascaramento

dos satélites de GPS deve ser considerado.

e Conforme consta na AC 20-138C (FAA, 2012), em seu item A2-5.a, ndo
€ aceitavel a perda de dados de navegacao durante operacdes RNP AR
causadas por uma falha simples (single point of failure). Tal requisito
impede o uso de sistemas de navegacgdo baseados unicamente em
GPS. Ademais, uma solucado tipica para este problema consiste em
sistemas que utilizem o INS em caso de perda do GPS, o que aponta

para o uso de integracédo INS/GPS.
4.2.3. ConsideragOes sobre a metodologia utilizada

Os dados de INS e GPS neste trabalho foram simulados, de forma a descrever
uma trajetéria tipica de aproximacdo para pouso, dentro do contexto

especificado.

A trajetoria simulada consistiu em uma descida em linha reta através de uma

rampa com inclinacéo de 3 graus.

Um trecho com 4 minutos de duracéo é simulado. A simulacédo € iniciada com

0s seguintes valores:

e Valores considerados tipicos para a operacdo de uma aeronave bimotor

tipo turbofan em uma rampa de descida de 3 graus:

o X =70 m/s: aeronave com velocidade em relagdo ao solo de 136
kt (nGs);

o Z = -3.663 m/s: aeronave com razdo de descida de 12 ft/s

(pés/segundo).
o pitch =5 graus: angulo de pitch de 5 graus;

e Valores assumidos para simulagéo:
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o Yy = 0 m: aeronave ndo possui desvio em relacdo ao centro da

trajetdria ao iniciar a aproximacao;
o Y =0 m/s: velocidade lateral nula;
o roll =0 grau: aeronave com asas niveladas;

o yaw = 90 graus: aeronave alinhada com o eixo X, ou seja, com

proa na direcéo leste;

o biases de acelerdmetros nulos, pois esta simulacdo inicial tem

apenas o intuito de gerar uma trajetoria de referéncia;
e Valores decorrentes dos anteriores:

o X =-16800 m: aeronave estd a 9 milhas nauticas do ponto final da

aproximacao;

o z=879.2 m: aeronave esta a 2884,51 pés acima do ponto final da

aproximacao;

As trajetdrias sdo estabelecidas tomando por base as equacdes descritas na
Secdo 2.7.4. Uma trajetéria de referéncia é estabelecida, na qual as
velocidades iniciais ndo variam. Em seguida sdo introduzidas aceleracdes e
sdo variados os angulos de Euler, no intuito de produzir uma trajetoria variavel
em torno da trajetoria de referéncia, refletindo a condicdo de uma aeronave que
pode se afastar da trajetéria de referéncia ao executar a aproximacao. Enfatiza-
se que ndo ha o objetivo de produzir nenhum efeito representativo de acdo do
piloto ou de sistema de Controle Automatico de Voo, mas apenas produzir uma
trajetéria que possa ser utilizada como ponto de apoio as discussbes que se
seguirdo. Estas aceleracOes e estes angulos de Euler utilizados na geragao da
trajetéria sdo armazenados a uma taxa de amostragem de 20 Hz. A Figura 4.4
mostra uma trajetoria gerada; e a Figura 4.5 mostra esta trajetéria com énfase

nos desvios laterais.
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Posicao XYZ (ENU) da Aeronave, Referéncia: Preto, Trajetoria da Aeronave: Vermelho Negritc
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Figura 4.4 — Trajet6ria gerada em relagdo a referéncia — 3D.
01 Posicao Y, Referéncia: Preto, Trajetéria da Aeronave: Vermelho Negrito
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Figura 4.5 — Trajetéria gerada em relacéo a referéncia — desvios laterais.
Uma vez armazenados os dados de trajetéria, bem como as leituras
equivalentes dos acelerébmetros e os angulos de Euler, o proximo passo
consistiu na geracdo de um banco de dados com pseudoranges de GPS. Para

tanto, foram seguidas as seguintes etapas:

e No intuito de utilizar uma geometria de satélite de GPS representativa da
realidade, foram obtidos dados de satélites visiveis de GPS a partir de
uma dada localizacdo. Ao se aplicar uma mascara que excluia todos os
satélites com angulo de elevacéo abaixo de 20 graus, restaram ao todo

6 satélites. Os dados destes satélites encontram-se no Apéndice A.
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e Uma vez obtidos este 6 SVs, foram avaliados os DOPs de cada arranjo
de 4 satélites, utilizando as equacgfes da Secédo 2.5.2. O arranjo com a

melhor geometria (HDOP mais baixo) foi o escolhido.

e A partir dos dados das trajetérias e das posi¢cdes de cada um dos 6
satélites, foi gerado um banco de pseudoranges, a uma taxa de

amostragem de 2 Hz.

Executadas as etapas anteriores, as aceleracdes, angulos de Euler e
pseudoranges obtidos poderiam ser considerados ideais, pois descreviam com
guase exatidao a trajetoria a aeronave. De modo a representar um sensor real,
estes dados foram entdo contaminados com biases e ruido Gaussiano. Os
valores utilizados foram obtidos a partir da literatura, conforme consta nas
secoes 2.5.2 e 2.6.1. Estes dados foram utlizados nas atividades

subsequentes.
4.2.4. Simulacgfes sem Integracdo de GPS e INS

Em uma etapa seguinte foi executada a simulagéo utilizando dados de GPS e
INS sem integracdo. Os resultados podem ser observados na Figura 4.6.
Percebe-se que o GPS segue satisfatoriamente a trajetoria real, porém o INS
apresenta um desvio crescente. Por se tratar de um INS para uso aeronautico,
este é bastante preciso e o desvio é significativamente mais lento se
comparado a sensores de baixo custo. Estes desvios, contudo, ao longo do
tempo comprometem o atendimento ao requisito de precisdo necessario para

operagOes mais restritivas.

Sistemas de navegacao baseados unicamente em GPS ou INS n&o atendem
0S requisitos para a operacao em contextos CNS-ATM mais restritos. Sistemas
baseados em GPS estéo sujeitos a falhas simples que causam perda de dados
de navegacéo; e sistemas baseados em INS, apesar de mais robustos a falhas,
apresentam desvios que, ao longo do tempo, comprometem o atendimento aos

requisitos de precisdo necessarios.
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Referéncia: Traco-ponto Verde - Real: Preto - GPS: Ponto Azul - IMU: Trago Magenta - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura 4.6 — Posicao Lateral da Aeronave: GPS e INS nao Integrados.
4.2.5. Implementacéo das integracdes de GPS e INS

Nesta Secdo sdo apresentados maiores detalhes sobre a implementacdo das
integracBes GPS/INS do tipo loosely coupled e tightly coupled.

Conforme apresentado na Secédo 2.9, a integracao foi implementada por meio
do uso de Filtro de Kalman do tipo discreto-discreto. Para ambos os tipos de
integracao, foi utilizado um vetor de estados X, formado pela posicdo da
aeronave nas coordenadas ENU e as respectivas velocidades no mesmo
sistema de coordenadas. Os biases dos acelerémetros também foram incluidos
nas variaveis de estado, sendo estes incluidos nas coordenadas do eixo do
corpo, a saber, RPY. Para a integracdao do tipo loosely coupled, o vetor de
estados X foi constituido destas 9 varidveis. Para a integracdo do tipo tightly
coupled, foi necessario incluir mais uma variavel de estado, pois a estimacéo
do bias de relégio de receptor GPS é necessaria para a corre¢cdo dos erros de

pseudoranges, conforme explicado na Sec¢éo 2.7.4.

Desta forma, os ciclos de propagacao sao realizados em ambos o0s casos de

acordo com as Equacgoes (2.33) e (2.34) . Para tanto:

e (k1 € apresentado de acordo com a Equacgao (2.27), com a ressalva

que esta é uma matriz 9X9, utilizada para o caso loosely coupled. Na
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implementacéo tightly coupled é utilizada uma matriz 10X10, mediante a
inclusdo do bias de relégio de receptor, onde bcy = bcys;

e As matrizes B e U sado definidas, conforme apresentado na Secao 2.7.4.

Para a integracéo loosely coupled, considerando que é utilizada a solucéo de
navegacao completa do GPS, a funcao hy(Xy), apresentada na Equacgéo (2.32)

€ descrita como:

(4.1)
Para a fase de correcdo do Filtro de Kalman na integracdo loosely coupled é
usada a Equacdao (4.1) e a matrix R é dada baseada na Equacéao (2.9), de forma
que:
R=(H"H)"c?
(4.2)
A Figura 4.7 detalha um pouco mais a forma como foram realizados os ciclos de

Correcdo do Filtro de Kalman na integracdo INS/GPS loosely coupled

implementada neste trabalho.

—
- — I

J‘“’i:‘.:-» H*X_propagado :r—-—©f<ff::-'- K =G )—=
X_propagado _p p g Posigdo Residuo X_corrigido
Estimada .',

I
Hl’osigéo GPS (ENU)

Figura 4.7 — Ciclo de Correcao da integacéo INS/GPS loosely coupled.

A integracao do tipo tightly coupled, por sua vez, utiliza as posicdées ENU da
variavel de estados para estimar o range de GPS. Este é entdo comparado
com os ranges medidos pelos SVs e o residuo € utilizado na correcdo do Filtro
de Kalman. Na integracao do tipo tightly coupled, a fase de correcédo € nao-
linear, sendo feita de acordo com as Equacdes (2.10) e (2.32), de modo que a

funcao hy(Xy) € representada da seguinte forma:
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i 2 2 2
\/(XE_SV1k - Xa) +(XN_SVlk - Xw) +(XU_SV1k = Xu)® +cby
Psvik Vsvik

2 2 2
| Psva \/(XE_SVZk = Xa)™ + (X _svak = X) ™ +(Xy_svax = X)) ™ +by Veyok

2 2 2
Psva \/(XE_SV3k - Xg) +(XN_SV3k —X) ""(Xu_svsk = X)) +eby Vsvak

Psvak

Vsvak

_\/(XE_SV4k - XEk)z +(XN_SV4k - XNk)2 +(XU_SV4k - XUk)2 +cb,

(4.3)

Para a Equacéo (4.3), um valor fixo de v de 4,21m foi estabelecido a partir de
dados obtidos na literatura, conforme mencionado na Sec¢éo 2.5.2. Este valor
foi utilizado na definigdo da matriz R.

A Figura 4.10 detalha um pouco mais a forma como foram realizados os ciclos
de Correcdo do Filtro de Kalman na integracdo INS/GPS tightly coupled
implementada neste trabalho.

e ” h(X propagado ;_;,z_@ —=| K | ::-©f—£i‘::-
X_propagado ( —Propag ) Ranges Residuo X_corrigido
estimados || -
'I
”Ranges dos SVs de GPS

Figura 4.8 — Ciclo de Correcao da integacéo INS/GPS tightly coupled.

Uma vez estabelecidos os algoritmos para os ciclos de propagacéo e correcao
das integracdes loosely e tightly coupled, uma etapa seguinte consistiu no
estabelecimento de uma matriz Py, contendo as covariancias iniciais do
sistema, sendo esta uma importante etapa para o estabelecimento da
convergéncia do Filtro de Kalman. Como mencionado em Baroni (2004), ao
contrario de R, que pode ser obtido por avaliacdo de amostras da medida, o
valor de Py ndo pode ser medido diretamente no processo. Resultados
aceitaveis podem ser obtidos introduzindo incerteza suficiente na dinamica
(BARONI, 2004).

Para as covariancias dos estados relacionados a posicédo e velocidade, dado
gue nas primeiras simulacbes foi observada uma tendéncia forte a
convergéncia, foram utilizados valores iniciais obtidos a partir da literatura

(EINWOEGERER, 2009), e uma vez exercitada a simulagéo, estes valores
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rapidamente convergiram a um valor, que passou a ser adotado como valor
inicial.

Para a covariancia inicial dos biases, foi realizada, entretanto, uma acéo
investigativa, buscando um ajuste mais fino. Dado o alto nivel de ruido do sinal
de GPS, conforme definido no modelo, a utilizacdo de valores mais altos de
Qobias gerava um efeito adverso de tornar o bias muito susceptivel a ruidos de
GPS, de modo que o ruido introduzido na variavel de bias superava o ruido do
sinal de GPS, tornando o resultado com o estimador de bias pior que na sua
auséncia. Por outro lado, a utilizacdo de valores muito baixos de Qonias reduzia
substancialmente este ruido, porém em casos de variagdo de bias a
convergéncia se tornava demasiadamente lenta. Desta forma, foi buscado um
valor de (Qonias que representasse uma solugcdo de compromisso entre a
amenizacao dos ruidos de estimacédo de bias e a velocidade de convergéncia d
Filtro de Kalman para os valores de bias. A partir dos dados apresentados na
Tabela 2.3, um valor de 10®m?/s* foi considerado um valor razoavel para uma
estimativa inicial desta covariancia, porém resultados obtidos com o valor 10
®m?s* apresentaram uma capacidade de convergéncia nitidamente melhor
sem, contudo, aumentar significativamente os ruidos, tendo sido o valor

adotado.

A Figura 4.9 mostra a estimacdo do bias no eixo lateral. Dado que o INS é
suposto alinhado no momento do inicio da simulacdo, ndo seriam esperadas
variagdes abruptas em torno do valor de 10°m/s? de bias run-to-run com que a
simulacao foi iniciada. Observa-se que o estimador de bias teria sido de maior
valia caso tivessem sido usadas Unidades de Medidas Inerciais de baixo custo,
com ruidos maiores, ou caso tivesse sido utilizado um GPS de melhor
qualidade, que introduzisse um ruido menor nos ciclos de corre¢éo do Filtro de
Kalman. Ainda, um refinamento no modelo de introducéo de ruidos do GPS,
separando componentes estaticas e dinamicas do ruido poderia contribuir
positivamente para a reducdo dos ruidos, melhorando o desempenho do
estimador. Desta forma, a Figura 4.9 mostra que nestas condi¢cdes, a
contribuicdo do estimador de bias para o desempenho das integracoes

implementadas, ainda que possa ser percebida, € pouco significativa.
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Figura 4.9 — Exemplo de estimagé&o de bias.

No intuito de verificar o bom funcionamento dos Filtros de Kalman
implementados, foram também verificados os residuos, que apresentaram

comportamento de convergéncia, como mostram a Figura 4.10 e a Figura 4.11.

Residuos em y do KF (LOOSELY COUPLED)
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Figura 4.10 — Residuos no eixo y: INS/GPS loosely coupled.
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Residuos do KF (TIGHTLY COUPLED) em relagao aos 4 SVs
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Figura 4.11 — Residuos em relacao aos 4 SVs: INS/GPS tightly coupled.

Tendo sido implementados os Filtros de Kalman para as integracdes INS/GPS
loosely e tightly coupled, na préxima Sec¢éo séo apresentados os resultados.

4.2.6. Simulacfes com integracdo de GPS e INS

Nesta Secédo sdo apresentados os graficos das simulacfes, conforme os casos
previstos na Tabela 3.1. A integracdo INS/GPS foi realizada utilizando filtros de
Kalman conforme descrito na Secado 2.9. Dado que maior énfase é dada aos
desvios laterais de posi¢cdo, apenas os resultados relacionados a variavel de
estado y sdo apresentados e discutidos nesta Sec¢do. Os gréficos relacionados
as variaveis de estado x e z sdo apresentados no Apéndice B.

O caso 1, apresentado da Figura 4.12 a Figura 4.15 e o caso 2, apresentado da
Figura 4.16 a Figura 4.19 se referem a uso de integracdo INS/GPS do tipo
loosely e tightly coupled, respectivamente, com o sinal de GPS de 4 SVs
disponivel durante todo o tempo da simulacdo. Estas simulacdes permitirdo
avaliar a precisdo do GPS e de cada uma das integracdes em termos de

precisdo na determinacdo da posicao lateral.

85



Resl Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS Ponto Azul - GPS/INS LOOSELY COUPLED: Vermeho - Limites 0. 1nm: Preto Negnto
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Figura 4.12 — Caso 1: Posicéo Lateral da Aeronave: INS/GPS loosely coupled.
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Figura 4.13 — Caso 1: Diferencga entre a posicao lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS loosely coupled.

Como pode ser observado na Figura 4.12 e na Figura 4.13, o uso de integracéo
INS/GPS loosely coupled reduz os erros de navegagao se comparado ao uso
de GPS ndao integrado a outra fonte de dados de posicao. A Figura 4.14 mostra
a comparacao entre as covariancias das posicoes e a Figura 4.15 mostra os

efeitos das covariancias na navegacdo lateral.
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Figura 4.14 — Caso 1: Posicao lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS loosely

coupled.
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Figura 4.15 — Caso 1: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS loosely coupled.

Da Figura 4.16 a Figura 4.19 pode ser observado que o uso de integracéo
INS/GPS tightly coupled também reduz os erros de navegacdo se comparado
ao uso de GPS ndo integrado a outra fonte de dados de posi¢do. Acrescente-
se a isto, que ocorre uma pequena melhora nas covariancias da posicao

lateral.
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Figura 4.16 — Caso 2: Posicdo Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.17 — Caso 2: Diferencga entre a posicao lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.18 — Caso 2: Posicdo lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPSANS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7). Vermeho
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Figura 4.19 — Caso 2: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.

A Tabela 4.1 mostra um comparativo entre as covariancias verificadas para
cada tipo de fonte de dados de Navegacdo, mostrando que ambos os tipos de
integracao INS/GPS trazem significativo beneficio em termos de precisao.
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Tabela 4.1 — Comparativo de covariancias de GPS com INS/GPS: Casos 1 e 2.

. Covariancia do sistema o
Fonte de Navegacgéo . ) Referéncia
Estabilizado (m®)

GPS nao integrado 22,2 Figura 4.14
Caso 1: INS/GPS Loosely Coupled 6,6 Figura 4.14
Caso 2: INS/GPS Tightly Coupled 6,4 Figura 4.18

O caso 3, apresentado da Figura 4.20 a Figura 4.23 e o caso 4, apresentado da
Figura 4.24 a Figura 4.27 se referem ao uso das integracdes INS/GPS do tipo
loosely e tightly coupled, respectivamente; porém, no intervalo de tempo entre
140 e 200 segundos é simulada uma perda total de GPS. Como ja observado,
em um sistema de navegacdo baseado unicamente em sensor GPS, este
cenario significaria a perda total da informacao de navegacéo, o que torna este
tipo de sistema inadequado para algumas operacdes no contexto CNS-ATM
(incluindo RNP AR) e sua extensdo. O objetivo é avaliar o comportamento de
sistemas baseados em integracdo INS/GPS, em termos de manutencdo da
informacdo de navegacdo que permita a continuidade da operacdo ou a
extracdo segura da aeronave, tal como discutido na Sec¢éo 4.1.4.

Real: Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS LOOSELY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
200 T T T T T T T T T T I
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_200 1 1 |
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Figura 4.20 — Caso 3: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS loosely coupled.
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Figura 4.21 — Caso 3: Diferenga entre a posicao lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS loosely coupled.

Como pode ser observado na Figura 4.21 e Figura 4.22, mesmo no evento de
perda de GPS, a informacédo de navegacdo € mantida. A Figura 4.22 mostra,
entretanto, que a covariancia aumenta significativamente neste intervalo sem a
correcdo por GPS. A Figura 4.23 mostra os efeitos deste aumento de
covariancia, de modo que, a partir dos dados de navegacdo dentro dos
intervalos de suas incertezas, dentro de algum tempo ndo é mais possivel
garantir o atendimento ao RNP 0,1 dentro de 95% de probabilidade, nem
garantir a posi¢do da aeronave ndo exceda o containment (0,2 milhas nauticas)
com probabilidade inferior a 10”. Desta forma, ainda que a informacéo de
posicdo seja mantida, sera necessario descontinuar o procedimento, com a
possivel execucdo de uma arremetida com RNP maior, para o qual a precisao
de navegacéo atenda os requisitos para uma extracdo segura da aeronave.
Para este caso, pode ser verificado que a perda de GPS por um intervalo de 1
minuto permite que se garanta o atendimento ao RNP 0,3 e seu respectivo
containment (0.6 milhas nauticas), o que indica mais um beneficio em relagéo

aos sistemas de navegacéo baseados unicamente em GPS.
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Figura 4.22 — Caso 3: Posicao lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS loosely
coupled.

Real: Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS LOOSELY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS LOOSELY COUPLED (1E-7). Vermelho
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Figura 4.23 — Caso 3: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS loosely coupled.
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Figura 4.24 — Caso 4: Posicdo Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.25 — Caso 4: Diferencga entre a posicao lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.

Tal como observado para o caso 3, a Figura 4.24 e a Figura 4.25 mostram
resultado bastante semelhante. Da mesma forma, a Figura 4.26 e a Figura 4.27
mostram um aumento da covariancia, com comprometimento da capacidade de
se continuar o procedimento, porém com igual possibilidade em se mudar para
um procedimento menos restritivo em termos de precisdo, tal como uma

arremetida com RNP de 0,3 milhas nauticas.
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Figura 4.26 — Caso 4: Posicdo lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.27 — Caso 4: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.

A Tabela 4.2 mostra um comparativo entre o desempenho das integracbes
INS/GPS loosely e tightly coupled em termos do impacto do aumento da
covariancia na capacidade de continar a operagcdo. Como ja foi ressaltado, a
determinacdo do tempo total em que a informacdo de navegacdo pode ser
utilizada depende da avaliacdo de outros parametros, além do escopo deste
trabalho; porém, observa-se beneficio significativo em termos de capacidade

de extrair a aeronave com segurancga.
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Tabela 4.2 — Comparativo entre INS/GPS loosely e tightly coupled: Casos 3 e 4.

Caso 3: Caso 4:
Parametro INS/GPS IN.S/GPS Referéncias
Loosely Tightly

Coupled Coupled

Covariancia da posicdo y 60s apos Figura 4.22
perda total do GPS (m?) 17630 17590 Figura 4.26
Tempo de excedimento de RNP 0.1 30.2 30.8 Figura 4.23
apos perda de GPS (s) ' ’ Figura 4.27
Tempo de excedimento do 243 24 6 Figura 4.23
containment apoés perda de GPS (s) ' : Figura 4.27

Em complemento a informacgéo da Tabela 4.2, observa-se que para a extracdo
segura da aeronave ndo sao excedidos os limites de 0,3 milhas nauticas, nem
seu respectivo containment de 0.6 milhas nauticas, considerando o intervalo de

1 minuto sem sinal de GPS.

Desta forma, fica evidente mais um beneficio do uso de técnicas de integracdo
INS/GPS, porém a partir dos casos 1 a 4 ndo € possivel comparar o uso de

integracao do tipo loosely ou tightly coupled.

Os casos 5 a 10, apresentados da Figura 4.28 a Figura 4.39 usam apenas a
integracao do tipo tightly coupled, onde os ciclos de correcdo podem continuar,
mesmo na presenca de menos de 4 SVs. Para sistemas de integracéo do tipo
loosely coupled tais casos ndo se aplicam, pois na presenca de um numero
menor de satélites ndo é possivel fazer a corregdo com base no GPS, sendo
para tais sistemas, um caso equivalente a perda total de GPS. Os casos 5 a 10
sdo apresentados no intuito de discutir a possibilidade de se continuar a

operacgéao ou de se extrair a aeronave de forma segura.

Para o suporte as discussdes relacionadas aos casos 5 a 10 sdo apresentados
nesta Secdo apenas os graficos de covariancias e limites de confianca de
posicéo lateral. Os graficos de posicao e erros de navegacao estao disponiveis

no Apéndice B.
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Os casos 5 a 8, apresentados da Figura 4.28 a Figura 4.35 sdo executados
com perda de cada um dos 4 SVs. Como pode ser observado nas figuras, a
perda de apenas um SV acarreta um impacto bem menor na precisdo da
informacdo de navegacdo. A perda de cada satélite afeta de forma diferente a
covariancia, por razdo da sensibilidade dos satélites remanescentes a

variacfes em y, devido a geometria.
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Figura 4.28 — Caso 5: Posicao lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.29 — Caso 5: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.30 — Caso 6: Posicao lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.31 — Caso 6: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (107) de confianca:

INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.32 — Caso 7: Posicdo lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Tragco Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.33 — Caso 7: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.34 — Caso 8: Posicdo lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.35 — Caso 8: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (107) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.

A Tabela 4.3 apresenta os resultados em termos de covariancias para o caso
de perda de cada um dos SVs. Observa-se que mesmo apdés um intervalo de
60 segundos de perda do SV2 (caso 6), a covariancia da posicao lateral y pode
ser ainda melhor que a covariancia de um sistema de navegacdo baseado
apenas em GPS (videTabela 4.1). As demais covariancias ap6s 60 segundos
de perda de 1 SV em 4 resultam ainda assim significativamente melhores que

nos casos 3 e 4.
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Tabela 4.3 — Comparativo das covariancias de INS/GPS tightly coupled: Casos 5 a 8.

Covariancia da posicao y
Caso 60s apos perdado SV Referéncia
(m?)
Caso 5: Perda do SV1 37,8 Figura 4.28
Caso 6: Perda do SV2 11,8 Figura 4.30
Caso 7: Perda do SV3 181,1 Figura 4.32
Caso 8: Perda do Sv4 77,8 Figura 4.34

Desta forma, observa-se que o uso de integracdo INS/GPS do tipo tightly
coupled traz beneficios adicionais significativos em possibilidade em se
continuar uma operacdo RNP AR de 0,1 milhas nauticas, ou ainda, em um
aumento do tempo em que o sistema fornece informacédo de navegacdo com

preciséo suficiente para uma extracao segura.

Os casos 9 e 10 sdo executados com perda de 2 e 3 SVs, respectivamente. Os
SVs que sdo excluidos nos casos 9 e 10 constituem o pior caso de perda de 2
e 3 SVs, respectivamente, tendo sido escolhidos para exclusdo os satélites
cuja perda causa 0 maior impacto na covariancia da posicao lateral y. Portanto,
para o caso 9 foi simulada a perda do SV3 e SV4; e para o caso 10 foi

considerada a perda também do SV1.
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Figura 4.36 — Caso 9: Posicao lateral: Covariancia de GPS e INS/GPS tightly coupled.

Real: Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.37 — Caso 9: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (107) de confianca:
INS/GPS tightly coupled.
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Figura 4.38 — Caso 10: Posicéo lateral: Covaridncia de GPS e INS/GPS tightly
coupled.

Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (95%): Ciano - GPS/INS TIGHTLY COUPLED (1E-7): Vermelho
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Figura 4.39 — Caso 10: Posicao lateral com 95% e 99.99999% (10™") de confianca:
INS/GPS tightly coupled.

Como pode ainda ser observado nas figuras dos casos 3 a 10, uma vez sendo
readquirido(s) o(s) satélite(s) excluido(s), o sistema rapidamente converge. Isto
pode ser percebido através da reducdo dos erros de navegacdo e das

covariancias.
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Tabela 4.4 — Comparativo entre INS/GPS loosely e tightly coupled: Casos 3 a 10.

Covariancia | Tempo de e;fé?j?rﬁgneto
da posicéao | excedimento do
y 60s ap6és | deRNPO.1 | .. o
Caso perdatotal | apds perda an6s perda Referéncias
ou parcial total ou F;otalloou
do GZPS parcial do parcial do
Caso 3: INS/GPS i
Loosely Coupled — 17630 30,2 24,3 E:gﬂ:g igg
perda total de GPS ’ '
Caso 4: INS/GPS i
Tightly Coupled — 17590 30,8 24,6 E:gﬂg igg
perda total de GPS ° '
Caso 5: INS/GPS i
Tightly Coupled — 37,8 NA NA E:QS:Z igg
perda do SV1 ] -
Caso 6: INS/GPS i
Tightly Coupled — 11,8 NA NA E:gﬂ:g jgg
perda do SV2 ) -
Caso 7: INS/GPS i
Tightly Coupled — 181,1 NA NA Elgﬂﬁ i'ié
perda do SV3 ) -
Caso 8: INS/GPS i
Tightly Coupled — 77,8 NA NA Elgﬂﬁ igg
perda do SV4 ’ '
Caso 9: INS/GPS i
Tightly Coupled — 16670 30,9 25,0 E:QSIZ i'i?
perda dos SVs 3 e 4 ’ .
Caso 10: INS/GPS i
Tightly Coupled — 16805 31,0 24.9 Figura 439
perdados SVs1,3e4 ’ .

Na Tabela 4.4 podem ser comparados todos os casos em que houve perda
parcial ou total de GPS. Observa-se que os casos 9 e 10 produziram resultados

bastante semelhantes aos casos 3 e 4, em razdo da geometria residual pobre
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ap6s a perda dos SVs 3 e 4, que eram o0s satélites dominantes na

determinacao da posicao lateral y.
4.2.7. Discusséo e Avaliagdo dos Resultados

Como pode ser observado e discutido nas segbes 4.2.4 e 4.2.6, 0 uso de
integracdo INS/GPS traz beneficios em termos de Precisdo, quando
comparado com o uso de GPS sem integracdo. Foi observado também
beneficios em termos de capacidade de continuar a operacdo ou realizar a
extracdo segura em caso de perda de GPS.

O uso de integracao INS/GPS do tipo tightly coupled trouxe ainda beneficios
adicionais em termos de capacidade de continuar a operacdo ou realizar a
extragao segura, pois permitiram que os ciclos de correcéo do filtro de Kalman
continuassem a ser executados, mesmo nos casos em que havia menos de 4
satélites visiveis, tal como previsto na literatura. A perda de Observabilidade
decorrente da correcdo a partir de menos de 4 SVs acarreta uma degradacao
da precisdo das medidas de posicdo, com consequente aumento da
covariancia; porém, esta degradacao se da em um ritmo mais lento, de modo a
prover um dado de posi¢cdo de melhor precisdo por um tempo maior, para fins

de se concluir a operacao ou se extrair a aeronave de forma segura.
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5. CONCLUSOES E SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Neste capitulo serdo expostas as principais conclusdes deste trabalho
relacionadas aos resultados obtidos e encerrando com as sugestdes para
trabalhos futuros.

5.1. Conclusdes

Como pode ser discutido na Secédo 4.1, Sistemas de Navegacdo Aeronautica
para o contexto de CNS-ATM sao desenvolvidos e operam dentro de um
contexto com muitos stakeholders envolvidos e em um cenéario de
complexidade e muitas interacfes. Tal cenario passa ainda por uma fase em
gue se busca estender a capacidade de operacdo a contextos ainda mais
restritivos, com constante proposicdo de novos procedimentos e atualizagdes

nas exigéncias para certificacao de tais sistemas, com impacto nos requisitos.

A utilizacdo de uma abordagem de Engenharia de Requisitos e Engenharia de
Sistemas para o desenvolvimento e acompanhamento do ciclo de vida de
Sistemas de Navegacdo Aeronautica para o Contexto de CNS-ATM pode trazer
beneficios em termos de melhor compreenséo do todo e diminui¢do de riscos
relacionados ao atendimento de requisitos, por apresentarem propostas

adequadas a lide com sistemas de tal nivel de complexidade.

Conforme o problema formulado na Secdo 3.1 e seguindo a abordagem
proposta na Sec¢do 3.2, foram obtidas evidéncias que permitem concluir que o
uso de integracdo INS/GPS pode trazer beneficios em termos de melhoria de
Precisdo de sistemas de Navegacéao para uso e extensédo no contexto de CNS-
ATM.

Para o atributo de Preciséo foi verificado que o uso de integracdo INS/GPS
tanto do tipo loosely coupled quanto tightly coupled melhora a covariancia da
medida de posicdo em relagédo ao uso de GPS nao integrado a outra fonte de
dados de navegacdo. A melhora na posicédo lateral pode ser verificada na

Tabela 4.1, ao passo que melhoras nas covariancias das posicoes vertical e
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longitudinal podem ser também verificadas nos graficos apresentados no

Apéndice B.

Outro ponto abordado foi a capacidade de continuar a operagao ou se realizar
a extracdo segura em caso de perda de sinal de GPS. Sistemas baseados
unicamente em sensor GPS ndo atendem o0s requisitos necessarios para
algumas operacoes dentro do contexto de CNS-ATM, pois em caso de perda
total do sinal de GPS ha perda total da informacédo de navegacédo, ndo sendo,
portanto possivel continuar a operacao ou realizar uma extracdo segura dentro
de um nivel de confiangca minimo aceitavel. O uso de integracdo INS/GPS tanto
do tipo loosely coupled quanto tightly coupled prové a manutencdo da
informacdo de navegacdo nestes casos e a analise a partir das covariancias
indica a possibilidade de se continuar a operagdo ou ao menos extrair a
aeronave de forma segura. Estes beneficios podem ser constatados na Tabela
4.2 para a posicao lateral, ao passo que beneficios para a posicao longitudinal
podem ser também verificados nos graficos apresentados no Apéndice B.
Igualmente podem ser verificados beneficios para a posicao vertical, porém na
atualidade os requisitos de precisdo para a posicao vertical tem demandado o
uso de outros tipos de integracdo de sensores de navegacdo, de modo que
conclus@es a respeito de beneficios em termos de posicéo vertical situam-se
fora do escopo deste trabalho e podem ser objeto de um estudo complementar

a este.

Os resultados obtidos evidenciam também que o uso de integracdo INS/GPS
do tipo tightly coupled traz beneficios adicionais em termos da capacidade de
continuar a operacdo ou se realizar a extracdo segura em caso de perda
parcial de sinal de GPS, pois mantém a atualizagdo da informacdo de
navegacao por meio do GPS mesmo com menos de 4 satélites visiveis. Esta
capacidade adicional de atualizacdo tem significativo impacto na contencéao do
aumento de covariancia de posicdo, o que permite que a informacédo de
navegacao possa ser utilizada por um tempo maior para fins tanto de continuar
a operacdo como de extrair a aeronave de forma segura. Tais beneficios

podem ser constatados na Tabela 4.3 e na Tabela 4.4 para a posi¢ao lateral,
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ao passo que beneficios para a posicdo longitudinal podem ser também

verificados nos graficos apresentados no Apéndice B.

Os atributos de Confiabilidade, Disponibilidade e Continuidade, conforme ja
discutido, ndo podem ser avaliados diretamente, dado que este trabalho néao
aborda as probabilidades de falhas de componentes do sistema de navegacao.
Tais atributos sao definidos como “probabilidades”, de modo que métrica
aceitvel para estes atributos implicaria necessariamente em uma avaliagdo
mais profunda, que fornecesse indicativos que as probabilidades de falhas
foram diminuidas. Além disto, ao se integrar INS e GPS, ha o beneficio de se
permitir a continuidade da navegacdo em caso de perda do GPS, porém a
integracdo dos sinais acrescenta modos de falha que devem ser levados em
conta para que se obtenha uma avaliagdo conclusiva. Os beneficios
constatados neste trabalho em termos de capacidade de continuar a operacéo
ou se realizar a extragdo segura em caso de perda total e/ou parcial de sinal de
GPS trazem indicativos que os atributos de Confiabilidade, Disponibilidade e
Continuidade séo afetados positivamente por meio da integracdo de INS e
GPS, porém conclusdes a respeito de tais beneficios carecem de um estudo

mais aprofundado, que pode ser realizado em continuidade a este trabalho.
5.2. Sugestdes para trabalhos futuros

Sendo o CNS-ATM um campo ainda evolucdo, hd um vasto espaco para
trabalhos futuros na area. A sua extensdo a contextos cada vez mais
demandantes e restritivos é assunto que ainda envolve discussdes e busca de
caminhos. Em se tratando apenas de Navegacdo, 0s seguintes temas podem

ser sugeridos para trabalhos futuros:

e Integracdo INS/GPS com utilizagdo de sensores GPS com aumento de
preciséo baseado em satélite (SBAS);

e Integracdo INS/GPS com utilizagdo de sensores GPS com aumento de

precisdo baseado no solo (GBAS);
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Estudos de operagdes no contexto CNS-ATM que sejam mais restritivas
em termos de precisdo de posicao vertical, com a abordagem de
integracdo de sensores de navegacdo que atendam estes requisitos de
precisdo, tais como integracdo de INS com GPS SBAS ou GBAS ou

integracdo envolvendo sensores anemometricos;

Abordagem de algoritmos de monitoramento de Integridade baseados
na integracdo INS/GPS, em complemento aos algoritmos de Deteccéo e
Exclusdo de Falhas (FDE — Fault Detection and Exclusion) atualmente

em uso para o GPS;

Abordagem de integracdo INS/GPS com sistemas receptores
multiconstelacdo capazes de processar sinais de GPS e Glonass;

Abordagem de integracdo INS/GPS com os futuros sistemas receptores
de GNSS que processem outros sinais multifrequencia ou
multiconstelacéo, a medida que tais sinais forem disponibilizados;

Estudo de integragbes multisensores, incluindo GPS, INS, outros

sensores de radio navegacao e sensores anemomeétricos;

Estudos dos efeitos de corrupcdo de dados de um sensor em um

sistema integrado e formas de mitigacéo de tais efeitos;
Meios de mitigacao de spoofing;

Estudos que abordem as diferentes arquiteturas de sistemas de
navegacao, bem como as probabilidades de falhas de cada item, de
modo a confirmar beneficios de integracdo INS/GPS em termos de

Confiabilidade, Disponibilidade e Continuidade.
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A. APENDICE A: DADOS DOS SATELITES DE GPS UTILIZADOS

Foram utilizados os seguintes dados de satélites visiveis, obtidos no site

WWW.Nn2yo0.com:

Pesquisa feita em 19 de marco de 2013, sobre satélites visiveis sobre a cidade
de Insbruck, na Austria. Foram excluidos todos os satélites com angulo de

elevacdo inferior a 20 graus, restando os 6 satélites descritos abaixo:

NAVSTAR 47 (USA 150)
LOCAL TIME: 03:15:17
UTC: 06:15:17
LATITUDE: 29.07
LONGITUDE: -26.68
ALTITUDE [km]: 20070.58
SPEED [km/s]: 3
AZIMUTH: 252 WSW
ELEVATION: +45.8

RA: 15h 44m 53s

DEC: 22° 22' 19"

Este satélite, tendo sido um dos satélites constituintes do arranjo de 4 SVs com

o melhor HDOP, foi denominado neste trabalho como SV1.

NAVSTAR 66 (USA 232)
LOCAL TIME: 03:16:24
UTC: 06:16:24
LATITUDE: 53.76
LONGITUDE: -0.8
ALTITUDE [km]: 20189.51
SPEED [km/s]: 2.78
AZIMUTH: 314.6 NW
ELEVATION: +76.8
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RA: 17h 42m 28s
DEC: 55° 29' 58"

NAVSTAR 22 (USA 66)
LOCAL TIME: 03:16:42
UTC: 06:16:42
LATITUDE: 43.42
LONGITUDE: -1.1
ALTITUDE [km]: 20134.29
SPEED [km/s]: 2.88
AZIMUTH: 250.9 WSW
ELEVATION: +77.4
RA: 17h 45m 22s

DEC: 41° 57" 14"

NAVSTAR 46 (USA 145)

LOCAL TIME: 03:16:59

UTC: 06:16:59

LATITUDE: 37.7

LONGITUDE: 15.86

ALTITUDE [km]: 20012.29

SPEED [km/s]: 2.84

AZIMUTH: 159.4 SSE

ELEVATION: +76.7

RA: 19h 12m 25s

DEC: 34° 38' 33"

Este satélite, tendo sido um dos satélites constituintes do arranjo de 4 SVs com
o melhor HDOP, foi denominado neste trabalho como SV2.

NAVSTAR 54 (USA 177)
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LOCAL TIME: 03:17:17

UTC: 06:17:17

LATITUDE: -3.58

LONGITUDE: 18.98

ALTITUDE [km]: 20418.22

SPEED [km/s]: 3.16

AZIMUTH: 170.3 S

ELEVATION: +26.5

RA: 19h 26m 6s

DEC: -16° 46' 21"

Este satélite, tendo sido um dos satélites constituintes do arranjo de 4 SVs com
o melhor HDOP, foi denominado neste trabalho como SV3.

NAVSTAR 49 (USA 154)
LOCAL TIME: 03:17:46
UTC: 06:17:46
LATITUDE: 55
LONGITUDE: 90.44
ALTITUDE [km]: 20366.44
SPEED [km/s]: 2.77
AZIMUTH: 49.8 NE
ELEVATION: +30.6

RA: 1h 11m 52s

DEC: 48° 37' 19"

Este satélite, tendo sido um dos satélites constituintes do arranjo de 4 SVs com

o melhor HDOP, foi denominado neste trabalho como SVA4.
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B. APENDICE B: PLOTAGENS COMPLEMENTARES DE DADOS
SIMULADOS

Real Traco Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/ANS LOOSELY COUPLED: Vermeho
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Figura B.1 - Caso 1: Posicéo x.
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Figura B.2 - Caso 1: Posi¢éo z.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.13 - Caso 3: Posicao x.
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Figura B.14 - Caso 3: Posicao z.
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(GPS - Real). Ponto Azd - (INS/GPS LOOSELY COUPLED - Real). Vermeiho
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Figura B.16 - Caso 3: Erro da Posi¢éo z.
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GPS: Preto - GPSANS LOOSELY COUPLED: Vermelho Negrito
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Figura B.18 - Caso 3: Covariancia da Posigéo z.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.19 - Caso 4: Posicao x.
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Figura B.20 - Caso 4: Posicao z.
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(GPS - Real): Ponto Azul - (INSIGPS TIGHTLY COUPLED - Real), Vermeiho
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Figura B.21 - Caso 4: Erro da Posi¢éo x.
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Figura B.22 - Caso 4: Erro da Posi¢éo z.
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GPS: Preto - GPSAINS TIGHTLY COUPLED: Vermeho Negrito
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Figura B.23 - Caso 4: Covariancia da Posigao x.
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Figura B.24 - Caso 4: Covariancia da Posi¢éo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura B.25 - Caso 5: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.26 - Caso 5, Diferenca entre a posicéo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.27 - Caso 5: Posicao x.
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Figura B.28 - Caso 5: Posicao z.
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(GPS - Real): Ponto Azul - (INS/GPS TIGHTLY COUPLED - Real). Vermeiho
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Figura B.29 - Caso 5: Erro da Posi¢&o x.
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Figura B.30 - Caso 5: Erro da Posi¢éo z.
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Covariancia da Posigao x (rﬁ)
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Figura B.31 - Caso 5: Covariancia da Posigao x.
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Figura B.32 - Caso 5: Covariancia da Posigéo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura B.33 - Caso 6: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.34 - Caso 6, Diferenca entre a posicéo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.35 - Caso 6: Posicao x.
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Figura B.36 - Caso 6: Posicao z.
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Figura B.37 - Caso 6: Erro da Posi¢&o x.
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Figura B.38 - Caso 6: Erro da Posi¢éo z.
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GPS: Preto - GPSAINS TIGHTLY COUPLED: Vermeho Negrito
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Figura B.40 - Caso 6: Covariancia da Posi¢éo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura B.41 - Caso 7: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.42 - Caso 7, Diferenca entre a posicéo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.43 - Caso 7: Posicao x.
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Figura B.44 - Caso 7: Posicao z.
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Figura B.45 - Caso 7: Erro da Posi¢&o x.
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Figura B.46 - Caso 7: Erro da Posi¢éo z.
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Figura B.47 - Caso 7: Covariancia da Posigao x.
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Figura B.48 - Caso 7: Covariancia da Posigéo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura B.49 - Caso 8: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.50 - Caso 8, Diferenca entre a posicéo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.51 - Caso 8: Posicao x.
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Figura B.52 - Caso 8: Posicao z.

144



(GPS - Real): Ponto Azul - (INS/GPS TIGHTLY COUPLED - Real). Vermeiho
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Figura B.53 - Caso 8: Erro da Posi¢éo x.

(GPS - Real) Porto Azul - (INSIGPS TIGHTLY COUPLED - Real), Vermelho

40 1 U T L T I T i T T
.

— N
E
N ’ . £,y
<) SR X EVRT Fa  SIT

e A, M g L" #1oA ¥ oy .
% oo N IR VY )y P
o % R ol v
o c_' ) ~’1..
> o e
§ 3

_400 1 i 1 i | | | i | i !
20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240

Tempo (s)
Figura B.54 - Caso 8: Erro da Posi¢éo z.
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GPS: Preto - GPSAINS TIGHTLY COUPLED: Vermeho Negrito
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Figura B.55 - Caso 8: Covariancia da Posigao x.
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Figura B.56 - Caso 8: Covariancia da Posigéo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
200 T T T T T T T T T T I

150F i : ~ § i

1000 , » S—

Posigéo y (m)

-200 I i I

1 1 | | 1 1 1 |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240
Tempo (s)

Figura B.57 - Caso 9: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.58 - Caso 9, Diferenca entre a posicéo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.59 - Caso 9: Posicao x.
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Figura B.60 - Caso 9: Posicao z.
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Delta Posig¢ao x (m)
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Figura B.61 - Caso 9: Erro da Posi¢&o x.
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Figura B.62 - Caso 9: Erro da Posi¢éo z.

149



GPS: Preto - GPSAINS TIGHTLY COUPLED: Vermeho Negrito
140 | I T I T | i T T

“E 120- .

-

o

2
|

®
e
1

F-N
o
T
Il

Covariancia da Posigao x
o))
@

20- o |
% 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240
Tempo (s)

Figura B.63 - Caso 9: Covariancia da Posigao x.
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Figura B.64 - Caso 9: Covariancia da Posigéo z.
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Real: Trago Preto - Referéncia: Verde - GPS: Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho - Limites 0.1nm: Preto Negrito
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Figura B.65 - Caso 10: Posicao Lateral da Aeronave: INS/GPS tightly coupled.
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Figura B.66 - Caso 10, Diferenca entre a posicédo lateral real e a estimada: GPS e
INS/GPS tightly coupled.
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Resl Trago Preto - Referéncie: Verde - GPS. Ponto Azul - GPS/INS TIGHTLY COUPLED: Vermelho
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Figura B.67 - Caso 10: Posicao x.
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Figura B.68 - Caso 10: Posicao z.
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Figura B.69 - Caso 10: Erro da Posigéo x.
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Figura B.70 - Caso 10: Erro da Posigéo z.
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GPS: Preto - GPSAINS TIGHTLY COUPLED: Vermeho Negrito
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Figura B.71 - Caso 10: Covariancia da Posigéo x.
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Figura B.72 - Caso 10: Covariancia da Posicéo z.
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