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RESUMO

Estimadores de estados tém sido empregados em diversas éreas, em particular em
engenharia aeroespacial envolvendo problemas de estimacgao de atitude e o6rbita. Es-
tes estimadores sao aplicados de modo a inferir variaveis ndo-observadas (estados) de
um sistema dinamico a partir de duas fontes incertas de informacoes: as medicoes e
um modelo matematico. Sob a premissa de modelo linear e ruido Gaussiano, o filtro
de Kalman é a solucao 6tima recursiva mais conhecida para o problema de estimagao
de estados, ao passo que o filtro de Kalman Estendido e, mais recentemente, o filtro
de Kalman Sigma-Ponto sao as solu¢oes aproximadas mais comumente empregadas
para o caso nao-linear. Neste trabalho, a proposta principal é utilizar o filtro de
Kalman Sigma-Ponto para estimar a atitude, com caracteristicas de tempo real, de
um satélite artificial utilizando medidas reais fornecidas por sensores que estao a
bordo do satélite. Para validar a abordagem proposta de modo a realizar uma anéa-
lise mais completa do problema, apontando as principais vantagens e desvantagens
do método, os resultados sao comparados das seguintes maneiras: comparagoes en-
tre os estimadores aplicados a problemas nao-lineares (filtro de Kalman Estendido
e filtro de Kalman Sigma-Ponto) e entre diferentes parametrizagoes da atitude do
satélite (angulos de Euler e quaternions de atitude). Os resultados mostram que o
algoritmo do Filtro de Kalman Sigma Ponto, mesmo sob condic¢oes iniciais impreci-
sas, é capaz de convergir e fornecer estimativas de atitude com precisao superior aos
demais algoritmos. Estes resultados poderao ser titeis no processamento de imagens
dos satélites, visando a melhoria na qualidade das mesmas, e poupando tempo de
processamento adicional dos especialistas de processamento de imagens.
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SIGMA POINT NONLINEAR KALMAN FILTER WITH
UNSCENTED ALGORITHM APPLIED TO ATTITUDE DYNAMICS
ESTIMATION OF ARTIFICIAL SATELLITES

ABSTRACT

State estimators have been applied to different areas, particularly in aerospace en-
gineering involving attitude and orbit estimation problem. These estimators are
applied in order to infer unobserved variables (state) of a dynamic system providing
two uncertain sources of information, namely, the measurements and a mathematical
model. Under linear model and Gaussian noise assumptions, the Kalman Filter is
the well-known optimal recursive solution for the state-estimation problem, whereas
the Extended Kalman Filter and, more recently, the Sigma-Point Kalman Filter are
the most commonly employed approximate solutions for the nonlinear case. In this
work, the main proposal is to use the Sigma-Point Kalman Filter to estimate the
attitude of an artificial satellite, in real time, using real data provided by sensors
that are onboard the satellite. To validate the proposed approach in order to achi-
eve a more complete analysis of the problem, pointing out the main advantages and
disadvantages of the method, the results will be compared in the following ways:
comparing the estimators applied to nonlinear problems (Extended Kalman Filter
and Sigma-Point Kalman Filter) and between different parameterizations of the sa-
tellite attitude (Euler angles and quaternions). The results show that the algorithm
of Sigma Point Kalman filter, even under inaccurate initial conditions, is able to
converge and provide estimates of attitude with superior accuracy when compared
to the other algorithms. This results may be useful in processing satellite images,
aimed at improving the quality of them, and saving additional processing time of
image processing by the experts.
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1 INTRODUCAO

Este trabalho estd relacionado com a dinamica do movimento rotacional de saté-
lites artificiais, ou seja, com sua orientacao espacial em relacdo a um sistema de
referéncia inercial, denominada de atitude. A anéalise da dinamica de atitude de um
satélite envolve abordagens de predicdo, estimacao (ou determinagdo), e controle de
atitude. A primeira abordagem diz respeito a dinamica de atitude relacionada com
a predicao de atitude podendo ser formulada de modo similar & dinamica rotacional
de um corpo rigido. Neste processo deseja-se conhecer a orientacao em funcao do
tempo, uma vez conhecidas a orientacao no instante inicial, a orientacao espacial e
a velocidade de rotacao do satélite com respeito a um sistema inercial, assim como
as caracteristicas inerciais e os torques externos atuantes sobre o satélite. A segunda
abordagem é realizada durante a anélise da missao de um satélite artificial sendo
de grande importancia estimar (determinar) a atitude do veiculo a partir dos dados
fornecidos pelos sensores a bordo. Este processo é chamado de estimacao de ati-
tude e é utilizado tanto para manter em seguranca a carga util do satélite quanto
para auxiliar no sistema de controle. A terceira abordagem, associada ao controle de
atitude, esta relacionada com a habilidade de se comandar uma atitude desejada e
pode ser do tipo ativo e passivo. O passivo se baseia na resposta natural do satélite
aos torques ambientais para manter a atitude desejada, enquanto o controle ativo
utiliza torques comandados para alcancar e manter a atitude requerida. Além disso,
o controle pode resultar também de uma combinacao das duas formas anteriores.
Dependendo das necessidades da missao, o controle de atitude pode necessitar de

maior ou menor precisao para manter a atitude nominal.

O enfoque deste trabalho é a estimacao de atitude de satélites artificiais com um
modelo dinamico descrito por equagoes nao-lineares e que dispoem de giroscopios
a bordo. A estimacao de atitude para sistemas de equacoOes nao-lineares constitui
a parte mais complexa da teoria de estimacao, onde se deseja estimar estados que
variam nao-linearmente, e as medidas sao também relacionadas nao-linearmente ao
estado. Para este tipo de problema, as variantes do Filtro de Kalman para sistemas
nao-lineares sao os estimadores recursivos mais utilizados atualmente devido a sua
facil implementacao. Destas variantes destacam-se o Filtro de Kalman Estendido e
os algoritmos do Filtro de Kalman Sigma-Ponto, sendo o primeiro muito utilizado
como técnica padrao para estimacao nao-linear recursiva. A diferenca béasica entre

os dois algoritmos deriva da maneira pela qual as varidveis aleatorias gaussianas sao



representadas durante a propagacgao através do sistema dinamico. Como veremos no
decorrer desta tese, o Filtro de Kalman Estendido fornece somente uma aproximagao
para a estimativa nao-linear 6tima, ao contrario do Filtro de Kalman Sigma-Ponto
que nao faz uso de aproximacoes e utiliza a propria funcao nao-linear do sistema

para obter sua estimativa.

No presente trabalho, a formulacao do problema de estimacao de atitude é realizada
através das equacoes diferenciais cinematicas, onde giroscopios a bordo do satélite
compoem o sistema de determinagao e controle de atitude. A presenca de giroscopios
é particularmente 1til, pois substitui a necessidade do conhecimento dos torques, se-
jam perturbadores ou de controle, cujos efeitos sao sentidos por este tipo de sensores.
Porém, os giroscopios nao estao isentos de erros, sejam estes tanto de natureza alea-
toria quanto de natureza sistematica, sendo necessario inclui-los no vetor de estado

a ser estimado.

Na abordagem aqui apresentada, o modelo da dinamica e das medidas sao compostos
por parcelas nao-lineares, sendo necessaria a utilizacao de técnicas especificas de
estimacao para este tipo de problema. A escolha do Filtro de Kalman Sigma-Ponto
para o desenvolvimento deste trabalho se deve ao fato de que este, se comparado
ao Filtro de Kalman Estendido, leva a uma convergéncia mais rapida e a resultados
melhores, mesmo quando o filtro esta sujeito a condicoes iniciais imprecisas ou a um

conjunto escasso de medidas de sensores.
1.1 Objetivos

O objetivo principal deste trabalho é propor e desenvolver técnicas de processa-
mento de dados de sensores de atitude para determinacao de atitude em tempo real
de satélites artificiais. Para isto sera utilizada uma abordagem recente do filtro de
Kalman para sistemas nao-lineares, o Filtro de Kalman Sigma-Ponto, que seré ali-
mentado com dados reais fornecidos por sensores de atitude que estao a bordo do
satélite CBERS (Satélite Sino-Brasileiro de Sensoriamento Remoto). A andlise sera
realizada considerando trés diferentes parametrizagoes para a atitude: angulos de

Euler, quatérnion e incremento de quatérnion.
1.2 Motivacao

Com a abordagem aqui proposta, espera-se aferir o comportamento do sistema de

controle de atitude de um satélite real, propor sensores com especificacoes otimi-



zadas e/ou outro conjunto de sensores, e propor algoritmos para estimagao de ati-
tude alternativos no software embarcado. Com o desenvolvimento do algoritmo de
determinacao dinamica de atitude, espera-se também que as discrepancias na deter-
minacao de atitude diminuam, de modo que os erros de apontamento permanecam
dentro das faixas de precisao da missao, reduzindo os erros de posicionamento nas
imagens fornecidas pelos satélites CBERS. Uma determinacao de atitude mais pre-
cisa colabora também com o aumento da vida 1til do satélite, diminuindo o desgaste
dos equipamentos de controle de atitude, principalmente os atuadores, ou seja, as

rodas de momento que giram nominalmente a mais de 4000rpm.
1.3 Descrigao da Tese
O presente trabalho esta organizado da seguinte forma:

O Capitulo 1 apresenta uma introducao ao tema abordado, sua importancia, moti-

vacao e os objetivos que levaram ao desenvolvimento deste.

O Capitulo 2 traz uma revisao bibliografica de trabalhos sobre técnicas de estimacao
de atitude, citando principalmente referéncias que utilizaram o Filtro de Kalman
Sigma-Ponto no seu desenvolvimento. Também sao citadas fontes nas quais podem

ser encontradas todas as teorias abordadas na realizacao deste trabalho.

No Capitulo 3 é descrita a metodologia utilizada no desenvolvimento desta tese,

onde se faz uma sucinta descricao dos procedimentos e estratégias adotadas.

O Capitulo 4 discorre sobre os sistemas de referéncia utilizados para representar a

atitude do satélite.

Os modelos mateméticos dos sensores de atitude que compoem o vetor de observagao

do filtro de Kalman sao comentados e definidos no Capitulo 5.

O Capitulo 6 descreve os fundamentos teodricos e equacionamentos dos trés dife-
rentes tipos de parametrizacao da atitude: angulos de Euler, os quatérnions e os

incrementos de quatérnions.

No Capitulo 7 sao comentados os principais métodos aplicados a estimacao de ati-
tude de forma que haja uma maior compreensao das diferencas entre os algoritmos

envolvidos neste tipo de problema.



O Capitulo 8 é reservado a descrever mais detalhadamente a estrutura envolvida no

estimador abordado neste trabalho, o Filtro de Kalman Sigma-Ponto.

Os resultados obtidos utilizando medidas reais de sensores de atitude do satélite
CBERS-2 e CBERS-2B sao apresentados no Capitulo 9. Neste capitulo resultados
obtidos por diferentes estimadores sao comparados de forma a discutir quais as
vantagens e desvantagens da aplicacao desta nova abordagem do filtro de Kalman

em problemas de estimacao de atitude.

O Capitulo 10 apresenta as conclusoes do trabalho e as propostas para trabalhos

futuros.

Na sequéncia sao apresentadas as referéncias bibliograficas utilizadas e no Anexo A
é apresentado uma rapida descricao dos satélites CBERS utilizados como base para

este trabalho.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Vérios trabalhos sao encontrados na literatura relacionados com a andlise de di-
ferentes técnicas de estimacao de atitude de satélites artificiais com o objetivo de
proporcionar resultados mais precisos, com menor custo computacional e de fa-
cil implementacao. Desta forma, pretende-se apresentar aqui um resumo de alguns
trabalhos relacionados com métodos de estimacao de atitude aplicados a sistemas

nao-lineares, considerados como fontes importantes para a realizagao deste trabalho.

Lefferts, Markley e Shuster (1982) fazem um estudo sobre a estimacao da atitude
de satélites utilizando o filtro de Kalman. Neste trabalho a velocidade angular do
satélite é obtida através de dados de giroscopios e o vetor de estado é composto pelos
quaternions de atitude e pelo bias do giroscopio. Varios caminhos sao desenvolvidos
a fim de mostrar as diferentes maneiras da utilizacdo dos quaternions como por
exemplo, utilizacao dos incrementos do quaternion e reducao da dimensao da matriz

de covariancia.

Julier e Uhlmann (1997) consideraram em suas simula¢oes numéricas o problema no
qual um veiculo entra na atmosfera e em alta velocidade. O corpo é rastreado por
um radar que mede com precisao a posicao e a velocidade. Este tipo de problema
tem sido analizado por vérios autores devido a grande nao-linearidade exibida pelas
forcas que atuam sobre o veiculo, como a forca de arrasto, a forca gravitacional
e etc. Sao feitas comparacoes entre o Filtro de Kalman Unscented e o Filtro de
Kalman Estendido verificando-se que o primeiro algoritmo apresenta maior precisao

dos resultados de estimacao do estado e facilidade de implementacao.

O trabalho de Kraft (2003) utiliza o Filtro de Kalman Unscented para simular uma
estimacao em tempo real da atitude de um corpo rigido considerando medidas de
aceleracao, velocidade angular e intensidade do campo magnético. Este algoritmo é
escolhido devido a relacao de nao linearidade entre a atitude a ser estimada e as me-
didas relacionadas a aceleracao e a intensidade do campo magnético. A orientacao
do corpo é representada pelos quaternions pois, além de ser computacionalmente
eficaz, evita problemas de singularidades. Os resultados obtidos com dados simula-
dos apresentam um bom desempenho para o Filtro de Kalman Unscented quando

comparado com o Filtro de Kalman Estendido.

Van der Merwe, Wan e Julier (2004) discutem em seu trabalho a eficacia do método



do Filtro de Kalman Sigma-Ponto, pois este fornece uma melhor performance sobre o
filtro padrao geralmente utilizado em sistemas nao-lineares (Filtro de Kalman Esten-
dido). Sao realizadas aplica¢oes do Filtro de Kalman Sigma-Ponto para o problema
de navegacao considerando um veiculo aéreo autonomo. Para a simulacao dos dados
foram consideradas medidas de GPS com uma unidade de medida inercial (IMU)
e altimetro. Do estudo realizado conclui-se que a complexidade computacional do
Filtro de Kalman Sigma-Ponto é equivalente ao Filtro de Kalman Estendido, porém
além de ser mais robusto e dispensar derivacoes analiticas ou céalculo da matriz Ja-
cobiana, a solucao obtida é melhor com relacao a fornecida pelo Filtro de Kalman
Estendido.

No mesmo ano (2004), o trabalho de van der Merwe e Wan aponta as deficiéncias
inerentes a utilizacao do Filtro de Kalman Estendido e apresenta, como alternativa,
a familia de algoritmos do filtro de Kalman nao-linear chamada Filtro de Kalman
Sigma Ponto. Os resultados demonstraram um melhor desempenho da estimativa
do estado obtida pelo Filtro de Kalman Sigma Ponto, quando aplicado ao problema
de integracao do sistema GPS / INS combinando medidas de giroscopios e acelero-
metros. Os resultados indicam uma redugao do erro de aproximadamente 30% na
atitude e na posicao estimadas em relagao a implementacao do Filtro de Kalman
Estendido.

Julier e Uhlmann (2004) apresentam e discutem a Transformacao Unscented, sendo
que duas fases sao analisadas. Primeiro, os sigma-ponto sao escolhidos determinis-
ticamente da estatistica da transformacao, entao propriedades de segunda-ordem
da distribuicao podem ser propagadas com somente uma pequena quantidade de
amostras da informacao estatistica. Segundo, a aproximacgao pode ser interpretada
geralmente como uma distribuicao de probabilidade. O algoritmo desenvolvido é
estendido para capturar os quatro primeiros momentos de uma distribuicao Gaus-
siana e os trés primeiros momentos de uma distribuicao arbitraria. Neste trabalho
foram considerados muitos aspectos das varias maneiras nas quais a Transformacao
Unscented pode ser utilizada de forma a atender as sutilezas de aplicagoes espe-
cificas ou a questoes relacionadas ao desempenho do filtro, sendo este algoritmo

conceitualmente muito simples e de facil aplicacao.

No trabalho de VanDyke et al. (2004) é apresentada uma discussao sobre o Filtro de
Kalman Sigma-Ponto como uma tentativa de solucionar problemas relacionados & es-

timagao de atitude de satélites artificiais. Para isso o Filtro de Kalman Sigma-Ponto



foi testado através de simulacdes numeéricas, utilizando medida de ruidos simula-
dos. Os resultados obtidos pelo Filtro de Kalman Sigma-Ponto foram comparados
com resultados obtidos pelo Filtro de Kalman Estendido. Da comparacao realizada
verificou-se que o Filtro de Kalman Sigma-Ponto é capaz de convergir mesmo com
estimativas iniciais pobres dos parametros, enquanto que o Filtro de Kalman Esten-

dido mostrou ter uma grande tendéncia para divergir.

Ma e Jiang (2005) utilizaram em seu trabalho o Filtro de Kalman Sigma-Ponto para
solucionar o problema de calibracao e estimacao da atitude de satélites artificiais,
baseado somente em medidas fornecidas por magnetometros. Para descrever o vetor
de atitude foi usado o parametro de Rodrigues, que evitam as singularidades da
matriz de covariancia quando usamos quaternions na determinacao de atitude. O
estimador Filtro de Kalman Sigma-Ponto é testado através de simulacoes numéricas
de um corpo rigido totalmente acionado com magnetometros de 3 eixos e com-
paracoes foram realizadas considerando resultados obtidos pelo Filtro de Kalman
Estendido. Os resultados mostram claramente que o Filtro de Kalman Sigma-Ponto
é superior ao Filtro de Kalman Estendido quando se admite uma dindmica de ati-
tude nao-linear, uma vez que o Filtro de Kalman Sigma-Ponto converge mesmo com

estimativas iniciais pobres.

Em Crassidis e Markley (2007) sao feitas compara¢oes entre um estimador chamado
de Unscented Quatérnion Estimator (USQUE) e o Filtro de Kalman Estendido por
meio de simulacoes de exemplos realisticos de espaconaves. As simulagoes sao fei-
tas tendo como referéncia a espaconave TRMM em uma orbita quase circular. Os
sensores utilizados para a obtencao dos dados para determinacao de atitude foram
os sensores de Terra, sensor solar digital, magnetometros de 3-eixos e giroscOpios.
Este novo filtro é baseado na parametrizacao do quatérnion de atitude, sendo este
representado pelos parametros de Rodrigues. As simulagoes indicaram que o Filtro
de Kalman Unscented é mais robusto que o Filtro de Kalman Estendido segundo

condicoes iniciais pobres de atitude.

No trabalho de Shojaie et al. (2007) eles analisam e comparam os resultados do Filtro
de Kalman Estendido e do Filtro de Kalman Unscented no processo de localizacao
instantanea e mapeamento. Para esta analise simula¢des numéricas foram realizadas
onde confirmaram o melhor desempenho do Filtro de Kalman Unscented quando o

estado a ser estimado apresenta um modelo altamente nao-linear.



Pela revisao bibliogréafica apresentada observa-se grande utilizacao das variantes do
Filtro de Kalman em problemas de estimacao de atitude de satélites artificiais, em

especial quando a modelagem do sistema dinamico envolve equagoes nao-lineares.

Este trabalho se diferencia dos demais devido ao fato de que todos os outros estudos
fizeram suas anélises baseadas em dados simulados de sensores. Este, no entanto,
utiliza dados reais de sensores que estao a bordo dos satélites CBERS-2 e CBERS-2B,
contribuindo de maneira a analisar o comportamento do Filtro de Kalman Sigma
Ponto quando este ¢ alimentado com dados ruidosos ou mesmo uma quantidade

escassa de medidas.



3 METODOLOGIA

O objetivo deste capitulo é apresentar os principais métodos utilizados para o de-

senvolvimento desta tese.

Este trabalho particulariza o tipo de satélite artificial envolvido, de forma que todas
as equacgoes que foram empregadas se mantém fiéis as utilizadas durante o projeto
do satélite em questao. Foram utilizados os dados dos satélites CBERS-2 e CBERS-
2B, sendo estes, satélites de sensoriamento remoto cuja oOrbita é heliossincrona, o
que permite a comparacao das imagens tiradas em dias diferentes, sempre com as

mesmas condicoes de iluminagao solar.

Como sera apresentado nos proximos capitulos, a determinacao de atitude requer
informacoes relacionadas a tempo, sensores e O6rbita. Sendo assim, as informacoes de
Telemetria dos sensores solar e de Terra e as Efemérides, correspondentes ao mesmo

periodo dos dados, sao fornecidas pelo Centro de Controle de Satélites do INPE.
De maneira geral sao realizadas as seguintes etapas:

Os dados captados pelos sensores a bordo dos satélites CBERS-2 e CBERS-2B
sao transmitidos por meio de telemetrias e estes dados sao selecionados e salvos
no ambiente do MATLAB, onde é criado um banco de dados para a utilizacao na

implementacao dos algoritmos propostos.

De posse das principais caracteristicas do satélite CBERS-2, tais como: orbita, siste-
mas de referéncia e dos dados obtidos do satélite pelos sensores de atitude, o Filtro

de Kalman Estendido e o Filtro de Kalman Sigma-Ponto sao implementados.

Num primeiro momento o Filtro de Kalman Estendido (FKE) é implementado, con-
siderando os angulos de Euler para representar a atitude, e validado através da
comparacao com resultados de atitude estimados pelo Método de Minimos Quadra-
dos. A certificacao do funcionamento do FKE é importante, pois seus resultados
serviram de referéncia para validacao e analise dos resultados obtidos pelo Filtro de
Kalman Sigma-Ponto (FKSP). Esta fase realizada, o Filtro de Kalman Sigma-Ponto
(mais especificamente, o Filtro de Kalman Unscented, como sera visto adiante) é im-
plementado e comparado com o estimador de referéncia (FKE). Comparagoes entre
as atitudes estimadas pelos algoritmos também sao realizadas para dois diferentes

tipos de representacoes de atitude: quaternions e os incrementos de quatérnions.



O satélite CBERS utiliza nas suas equacoes dinamica e cinematica a representacao
da atitude por angulos de FEuler. Considerando pequenos valores para os angulos de
Euler, as equagoes podem ser simplificadas de modo a evitar as singularidades devido
as funcoes trigonométricas presentes no modelo. Ainda assim a representacao da
atitude com os quatérnions se faz necessaria, uma vez que esta abordagem representa
a maior parte dos trabalhos existentes na literatura relacionados a estimacao de
atitude, além de tornar possivel uma analise mais completa para casos em que nao

existam simplificagoes nos modelos matematicos.

Uma segunda abordagem ¢é realizada para o satélite CBERS-2B. As atitudes esti-
madas pelo FKE e FKSP sao comparadas com dados do Sensor de Estrelas, dados
estes fornecidos pelo Centro de Controle de Satélites do INPE. A razao desta anéalise
se justifica por ser importante verificar a performance dos estimadores em outras
passagens do satélite, de forma a validar os resultados obtidos por ambos algoritmos.
Sendo de grande precisao os dados de atitude medidos pelo sensor de estrelas, uma
avaliacao da performance dos demais sensores é feita de maneira a verificar quais

medidas contribuem mais para a estimacao da atitude dos satélites.

Por fim, um teste de robustez é realizado de modo que seja observada qual a precisao
do Filtro de Kalman Estendido e do Filtro de Kalman Sigma-Ponto quando estao

sujeitos a condicoes iniciais imprecisas.
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4 SISTEMAS DE REFERENCIA

Quando se deseja determinar a atitude de um satélite deve-se primeiro especificar
em relacao a qual sistema de coordenadas se deseja fazer isso. Em segundo lugar, é
preciso conhecer que sensores estao disponiveis a bordo do satélite, de modo a saber
quais vetores de referéncia podem ser utilizados e também conhecer os seus modelos
no sistema de coordenadas de referéncia. Estabelecer cuidadosamente quais sistemas
de coordenadas serao utilizados em determinada missao é de grande relevancia, pois
a precisa definicao destes sistemas evita erros de posicao e atitude e, conseqiiente-
mente, 0s erros geométricos presentes nas imagens obtidas através das informagoes

enviadas pelo satélite.

Os sistemas de referéncia utilizados nesse trabalho sao baseados nos sistemas utili-
zados pelo satélite CBERS-2 e CBERS-2B. A Figura 4.1 ilustra os referenciais que

serao definidos a seguir.
4.1 Referencial Inercial

O referencial inercial representado por (X,Y,Z) tem origem no centro da Terra. O
plano OXY coincide com o plano equatorial. O eixo Z aponta na direcao do poélo
norte geografico, o eixo X aponta na direcao do ponto vernal e o eixo Y completa
o sistema dextrogiro. E também utilizado na determinacdo de orbita e para avaliar

a direcao de referéncia do sol.
4.2 Referencial Orbital

O referencial orbital representado por (zo, yo, z0) é um sistema de coordenadas com
origem no centro de massa do satélite. O plano Ozozo é o plano orbital. O eixo zo
aponta na dire¢ao do centro da Terra (diregao Nadir) e o eixo yo aponta na dire¢ao
normal ao plano orbital. O eixo zo completa o sistema dextrégiro. No caso de uma
orbita circular o eixo zo coincide com a direcao do vetor velocidade orbital linear do

satélite.
4.3 Referencial do Satélite

O referencial do corpo ou do satélite representado por (z, y, z) é um sistema de
coordenadas com origem no centro de massa do satélite. Para estudos de satélites

estabilizados em 3 eixos, Terra-apontado, é pratico definir os eixos de roll, pitch e

11



yaw como sendo:

e cixo de roll (rolamento) em z, nominalmente alinhado com zo e define o

movimento em torno da direcao da velocidade orbital;

e cixo de pitch (arfagem) em y, nominalmente alinhado com yo e define o

movimento em torno da direcao normal & orbita;

e ¢cixo de yaw (guinada) em z, nominalmente alinhado com zo e define o

movimento em torno da dire¢do Nadir/Zénite.

Devido a imprecisoes do Sistema de Controle de Atitude e Orbita existem pequenos
desalinhamentos entre o sistema de referéncia orbital e o sistema de referéncia do
satélite. Como os sensores de atitude sao referenciados no sistema do satélite, os
desalinhamentos de pré-lancamento e pos-lancamento devido a imprecisoes de ins-
talacao, vibracao do lancador e efeitos termo-elasticos afetam a saida destes sensores

causando assim erros geométricos de imagens.

Satélite

Satélite

X0

Yo

Terra

Figura 4.1 - Sistemas de referencia inercial (X, Y, Z), orbital (zo, yo, z0) e do
satélite (z, y, z).
Fonte: Arantes (2005)

12



5 MODELO MATEMATICO DOS SENSORES DE ATITUDE

A finalidade da estimacao de atitude é obter a orientacao do veiculo espacial com
relacao a um sistema de referéncia inercial, definido anteriormente. Basicamente exis-
tem duas alternativas para a obtencao das medidas que contribuirao no processo de
estimacao da atitude do satélite: ou as medidas sao obtidas com respeito a uma dire-
¢ao de referéncia usando algum tipo de sensor (sensor solar, sensor de Terra, sensor
de estrelas) ou sao obtidas medindo diretamente a aceleragao centrifuga utilizando

giroscopios e acelerometros.

Neste trabalho a determinacao da atitude dos satélites é feita levando em conta
medidas fornecidas por giroscopios, sensores de Terra e sensores solares. Dados do
sensor de estrelas, a bordo do CBERS-2B, serao utilizados de maneira a aferir o

comportamento da atitude estimada pelos algoritmos.
5.1 Modelo do Giroscépio

Giroscopios sao mecanismos que utilizam uma roda que gira em alta velocidade
com o intuito de sentir e responder a mudancas na orientacao inercial do seu eixo
de rotacao que coincide com o eixo de rotacao do satélite. A sua utilizacdo em
satélites artificiais possuem as seguintes finalidades: medir alteragoes na atitude
do satélite e/ou gerar torques de controle para alterar ou manter a orientagdo do
veiculo. A principal vantagem da utilizacao do giro é que eles podem fornecer o
deslocamento angular e/ou a velocidade angular do satélite diretamente. No entanto,
os giros possuem um erro devido & deriva, associado a pequenas imperfeicoes em seu
mecanismo, significando que o erro das suas medidas pode aumentar com o tempo.
Neste trabalho:

e 0s erros de deriva do giroscopio sao denominados de bias e serao incluidos

no vetor de estado a ser estimado;

e os giros integradores de velocidade (Rate-Integration Gyros - RIGs) sao
utilizados pare medir a velocidade angular dos eixos de roll, pitch e yaw

do satélite.

O modelo matematico do RIGs é (WERTZ, 1978):
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At
AO; = / (w; + €;)dt (i==x9,2) (5.1)
0

onde AO; sao os deslocamentos angulares do satélite em um intervalo de tempo
At; w; sao as componentes da velocidade angular no sistema do satélite e ¢; sao as

componentes do bias do giroscopio.

Desta forma, a medida das componentes da velocidade angular do satélite pode ser
colocada na forma (WERTZ, 1978):

2, Aé jaN - — — —
w:<ﬂ>—5—n1:g—s—m (5.2)

sendo ¢(t) o vetor de saida do giroscopio e 771 (t) representa o ruido branco Gaussiano

do processo, no qual abrange todos os efeitos remanescentes nao-modelados,

Elq()m" (t+ At)] = Qu(t)d(At)
onde F-] denota a operagao expectéancia (ou experanga), definida matematicamente

por: E[z] = > xP(z), com z uma variavel aleatoria e P a probabilidade associada

a esta variavel, e § é o simbolo de Kroenecker.

A taxa de deriva do bias nao é em si uma quantidade estatica mas é conduzido por

um segundo processo de ruido branco gaussiano,

£t) = (5.3)

com:
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Eix(t)ii" (t + At)] = Qa(t)d(At)

nas quais 1 e (2 sao as matrizes de covariancia do ruido dinamico. Ambos os ruidos

do processo, 77, e 7, sao assumidos nao-correlacionados

E[i (t)" (t + At)] = 0

5.2 Modelo de Medidas do Sensor de Terra Infravermelho

Os sensores de Terra (ou de Horizonte) sdo mecanismos utilizados na determinagao
da orientacao de um satélite com relacao a Terra. Estes sensores determinam o
angulo existente entre a direcao de um eixo de simetria do satélite e a direcao do

centro da Terra.

A utilizacao destes sensores é uma forma de compensar os erros de deriva presentes
no giroscopio. Estes sensores estao localizados no satélite e alinhados com seus eixos
de roll e pitch. Neste trabalho, dois sensores de Terra sao utilizados, onde um deles

mede o angulo roll e o outro mede o angulo pitch.

As equagoes de medidas para os sensores de Terra Infravermelho (Infrared Earth
Sensors - IRES) sao dadas por (FUMING,KUGA, 1999):

g = O + Vgy

(5.4)
QH = + Voy

onde vy, e vy, sao ruidos brancos e representam pequenos efeitos remanescentes de
desalinhamentos durante a instala¢ao e /ou pela montagem do sensor. Esses erros

sao assumidos Gaussianos,
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Elvg, (g, (t + At)] = Elvg, (t)vg, (t + At)] = Ry(t)6(At)

na qual R; é a matrizes de covariancia do erro das medidas relacionadas ao sensor

de Terra infravermelho.
5.3 Modelo de Medidas do Sensor Solar Digital

O sensor solar ¢ um mecanismo 6ptico que detecta o sol e define a posi¢ao de um
dos principais eixos de simetria da espaconave em relacao a direcao na qual o sol foi
detectado.

Uma vez que o sensor de Terra nao ¢ capaz de medir o angulo yaw, os sensores solares
sao utilizados pelo Sistema de Controle de Atitude a fim de superar este problema.
No entanto, estes sensores nao fornecem medidas diretas, mas o angulo acoplado de
pitch (o) e yaw (o). As equagbes de medidas para o sensor solar digital (Digital
Sun Sensors - DSS) sdo obtidas da seguinte forma (FUMING,KUGA, 1999):

-5
a1 y
@y = tan <Sx cos(60°) + S, COS<1500)> Yoy (5:5)

quando |S; cos(60°) + S,cos(150°)| > cos(60°), e

S,
ay = 24° — tan ™! (S_x) + Vg,

quando [24° — tan™! <§—z) | <60,

onde v,, € Va, 530 o ruido branco e representam pequenos efeitos remanescentes de
desalinhamentos durante a instalagdo e /ou pela montagem do sensor. Assim como

no sensor de Terra, esses erros sao assumidos Gaussianos,

E[V% (t)ygw (t + At)] = Eva, (t)yg; (t + At)] = Ra(t)d(Al)
sendo Ry a matriz de covariancia do erro das medidas relacionadas ao sensor solar
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digital.

As condicoes devem ser tais que o vetor solar esteja no campo de visada do sensor, e
Sz, Sy, S: sao as componentes do vetor unitario associado ao vetor solar no sistema

do satélite e dados por:

Sx = SDCC + @Z}SOy - éSOZ
Sy = Soy— ¥S0s + $So. (5.6)
Sz = S()z - 9550@/ + éSOz

onde Spz, Soy, So. sao as componentes do vetor solar no sistema de coordenadas
orbital (FUMING,KUGA, 1999) e ngS, é, zﬂ sao os angulos de Euler, os quais representam

a atitude estimada.
5.4 Sensor de Estrelas

Sera apresentado a seguir um breve comentario a cerca das principais caracteristicas
dos sensores de estrelas, em especial do sensor estelar que esta & bordo do CBERS-
2B.

O satélite CBERS-2B possui a bordo 2 sensores estelares, chamados STS1 e STS2
respectivamente, com especificacoes idénticas. Estes sensores sao dispositivos digitais
que medem as coordenadas de estrelas em um sistema fixo ao veiculo espacial e
fornecem a atitude quando essas coordenadas observadas sao comparadas com a

direcao conhecida de estrelas, obtidas de um catéalogo de estrelas.

Se dois vetores sao conhecidos no sistema inercial e seus correspondentes sao conhe-
cidos no sistema do corpo, diferentes métodos de determinacao de atitude podem
ser usados para encontrar os angulos de atitude. Como o sensor esta fixado no corpo

do satélite, o vetor na direcao de visada do sensor é constante.

As medidas fornecidas pelo sensor de estrelas utilizadas neste trabalho foram obtidas
pelo algoritmo conhecido como TRIAD (PISACANE, MOORE, 1994), e as equagoes

que foram utilizadas serao apresentadas a seguir.
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Seja J2000 o sistema de referéncia inercial e a triad «, ¢, W (vetores unitarios) que

relaciona o sistema inercial com o sistema do satélite.

A triad s, 35, §3 no sistema do corpo do satélite é dada por (SILVA et al., 2006):

Vi +Vh
Vi + V4
Vi x Vi
Vi x Vo
UXU
|t x ]

onde V) e V5 sao os vetores relacionados aos sensores de observacao e sao escritos no
referencial inercial. Portanto, é necesséario rotaciona-lo para o referencial do satélite
CBERS (SILVA et al., 2006).

Denotando os dois sensores observacionais no referencial inercial como Vi 5000085 €

V5 790000pss €1tA0 estes vetores no sistema do satélite pode ser escrito como:

— —

Viesersovs = R(t)Vi200008s i=1,2 (5.8)

sendo R definida por:

oy
—~
~
N~—
I
ST
—~~
ot
Ne)
N

g

Definindo a triad 77, 75, 73 como
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o Vieersoss + VacBERSObS

" = = =
\Viesrrsovs + VacpERsobs|

. Vicsersovs X VacBERSODS

ro = = = (510)
\Viesersobs X VacsERSObS|

. U XU

T3 = oS
|4 x 7]

O proximo passo é definir as matrizes

McpErs = [ not o T ]
Desta forma, a matriz de atitude é obtida por:

A= M, MgBERS

Para o satélite CBERS-2B, de acordo com (SILVA et al., 2006), utilizando a sequéncia

de rotagdo 1-2-3 os angulos de atitude (angulos de Euler) sao obtidos como:

= aI'CtaIl(—Agg/Agg)
0 = arcsin(As;)

¥ = arctan(—Ag /A1)

onde A; ; correspondem ao elemento da ith linha e jth coluna da matriz A, e ¢, 0 e

¥ sao os angulos de roll, pitch e yaw.
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6 REPRESENTACOES DE ATITUDE

Este capitulo apresenta e discute os modelos mateméticos da cinemaética e da dina-
mica de um satélite equipado com sensores solar, sensores de Terra e giroscopios.
A equacao da cinemaética é obtida a partir de diferentes representacoes da atitude,
sendo elas os angulos de Euler, os quaternions e os incrementos de quaternion. Essas
parametrizacoes sao amplamente utilizadas na area de dinamica de atitude, uma vez
que permitem representar a dinamica e a atitude dos veiculos espaciais em diferentes

sistemas de coordenadas.
6.1 Atitude representada por Angulos de Euler

A orientagao (atitude) de um satélite pode ser descrita por trés angulos, denomina-
dos angulos de Euler, e expressa pela relagao entre dois sistemas de coordenadas,

um deles fixo no satélite e outro associado a um sistema inercial.

No caso dos satélites CBERS, a atitude é estabilizada em trés eixos nominalmente
geo-apontado e pode ser descrita em relacao ao sistema orbital. Nesse referencial, o
movimento em torno da dire¢ao da velocidade orbital é denominado roll (rolamento).
O movimento em torno da dire¢cdo normal a 6rbita é denominado pitch (arfagem),
e, finalmente o movimento em torno da direcao Nadir/Zénite é denominado yaw

(guinada).

Para transformar um vetor representado em um dado referencial para outro é neces-
sario definir uma matriz de cossenos diretores (R), onde seus elementos sdo escritos
em termos dos angulos de Euler (¢,0,1). A seqiiéncia adotada neste trabalho, de
acordo com (FUMING,KUGA, 1999), para os angulos de Euler foi a 3-2-1, onde o
sistema de coordenadas fixo no corpo do satélite (z, y, z) se relaciona com o sistema

de coordenadas orbital (zo, yo, zo) através da seguinte seqiiéncia de rotagoes:
- 1% rotac¢ao de um angulo ¢ (angulo yaw) em torno do eixo zo;

- 2% rotacao de um angulo 6 (angulo pitch) em torno de um eixo intermediario y’;

- 3% rotacao de um angulo ¢ (angulo roll) em torno do eixo z.

A matriz de atitude (ou de cossenos diretores) obtida através da seqiiéncia de rotacao
3-2-1 é dada por:
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ou:

C(6)C(v) C(6)S() —5(6)
R= | S(6)SO)C(w) — SW)C(4) S(6)S(0)
C()SO)C(W) + S(6)S(W) C(&)S(0)S(

sendo R a matriz de atitude com: S=sin, C=cos.

Portanto, dada a matriz de atitude R com elementos r;;, 1 = 1,...3, 7 = 1,...3, os

angulos de Euler podem ser calculados por:

— 360° S ¢ = aI'CtaIl(T’Qg/T’33> S 360°
—90° <60 = arcsin(r3) < 90°
—360° < = arctan(riy/r1) < 360° (6.2)

A vantagem da representacao de atitude através dos angulos de Euler esta em utili-
zar apenas trés parametros. Por outro lado, esta representacao tem a desvantagem
da dependéncia de funcgoes trigonométricas no modelo matemético do movimento
do satélite. Tais funcoes, em alguns casos, apresentam singularidades associadas a

denominadores nulos.
6.1.1 Dinamica da Atitude em Angulos de Euler

Ao representarmos a atitude de um satélite com angulos de Euler, o conjunto de
equacoes da cinematica dependera da seqiiéncia de rotacoes escolhidas para passar
o sistema de um referencial para outro. A forma apresentada a seguir é obtida para

a seqiiéncia de rotacoes 3-2-1 (Fuming e Kuga, 1999):
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01 [1 s@Te) c@re) ] [w
ol=10 co) =50 ||w (63)
o] Lo s cweo ] |

onde w,, wy, w, sao as componentes da velocidade angular do satélite em roll, pitch

e yaw.

A informacao dada pelos giros (w,, @y, @), com suas devidas corre¢oes (bias, desa-

linhamentos, fator de escala, etc.) é incorporada por:

Wy Wy CoS
wy | = wy | —RLQ 0 + wy, (6.4)
W, W, —sing

onde (). é a velocidade angular da Terra, ¢ a latitude do local, w,, é a velocidade an-
gular que representa a taxa de transporte das coordenadas de navegacao em relacao

a Terra e depende da aplicacao, e a matriz de atitude R é dada por 6.1.

No caso do satélite em 6rbita:

Wn = —Wo (65)

Como a taxa €. é pequena (= 107*rad/s) em relagao a velocidade angular orbital

do satélite, comparativamente a equacao 6.3 fica:

0 1 S@T0) c@10) ] ([ 0
i|=10 0 -SE &y | - R |~ (6.6)
b Lo swew cwee | ] e 0

com: T=tan.

Definindo o vetor de estado composto pelos angulos de Euler (¢, 6,1) e pelas com-

ponentes do bias (e,,¢€y,€,) do giro como
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:%k:[qﬁﬁw&tz Ey € ' (6.7)

e assumindo que ¢ e 6 sdo pequenos angulos (menores que 5°), simplificagoes sdo
realizadas no conjunto de equagoes 6.6 onde para um determinado angulo a ~ 0

tem-se cos(a) =1 e sin(a) = a.

Assim as equagoes diferenciais do estado para a atitude e o bias do giro sao mode-

ladas da seguinte forma:

o) = wp sin + W, + Ow,

H(t) = @ Acom% o Wy + q}o&z (6.8)
Y(t) = wo(f@siny —pcosy) + w, + ow,

£t) = 0

sendo QAS, é, & os angulos de atitude obtidos por algum processo de estimacao.

Importante ressaltar que, neste trabalho, os ruidos sao assumidos gaussianos e adi-

tivos e por essa razao nao serao estimados.
6.2 Atitude representada por Quaternions

O segundo tipo de parametrizacao da atitude do satélite que sera utilizada neste
trabalho ¢ dado pelos quatérnions. O quatérnion é util na navegacao inercial a
bordo do satélite, nao apresenta singularidades nas equacoes cineméticas, apresenta
uma regra de algebra de produtos conveniente para rotacoes sucessivas, e a matriz
de rotacao em termos do quatérnion nao depende de fungoes trigonométricas. No
entanto o quatérnion possui uma componente a mais (sao 4) em rela¢ao aos angulos

de Euler (que sdo 3) e nao possui uma interpretagao fisica imediata.

Seja a rotacgao de um angulo qualquer ¢ em torno de um eixo de rotacao n. O
quatérnion (q) é determinado em fungao do angulo de rotacao ¢ e do eixo de rotacao
n, e é representado por uma matriz coluna (4x1), composta por uma parcela vetorial

(¢) e uma parcela escalar (g), sendo dado por (Wertz, 1978; Zanardi, 2005):

T B T
a=|qa ¢ g q4] Z[q q4] (6.9)
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coml:

i=|a @ e|=sn@?n (6.10)

ga = cos(p/2)

Uma propriedade importante dos quatérnions é o fato de seu médulo ser unitario,

de modo que os quatro elementos do quatérnion satisfazem a propriedade:

ld=d"a= ¢+E+¢+¢ =1 (6.11)

A matriz de atitude é obtida para os quatérnions de acordo com a relagao (LEFFERTS
et al., 1982):

R(q) = (|ga” = [d1*)I5 + 240G + 2q4[[q)] (6.12)
sendo
0 q3 —q42
[@=|- 0 a (6.13)
@2 —¢ 0

Efetuando os célculos, obtemos os elementos da matriz de atitude em termos das

componentes dos quatérnions:

G-G-G+aG  2ne+asq) 2(q193 — ¢2q4)
R(q) = 20 — 3qn)  —Gi+ @ — G+ a 2(q2q3 + ¢194) (6.14)
2(q1q3 + 2q4) 2(q293 — ¢1q4) -G+ E+q
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Sendo a matriz de atitude em angulos de Euler conhecida, (6.1), com seus elementos
representados por r;; cada componente do quatérnion pode ser determinada pelas
relacoes (SHUSTER, 1993):

1
g1 = £V + 11+ £ 7y (6.15)

Sendo g4 # 0, as demais componentes do quatérnion podem ser determinadas pelas

relagoes:

q1 = (7“32 - 7“23)/4Q4
qa = (113 — 131)/4qs (6.16)

q3 = (7“21 - 7’12)/4614

Caso g4 seja nulo, as relacoes anteriores nao sao mais validas e outras sao obtidas
para contornar este problema (ZANARDI, 2005).

Desta maneira, é possivel obtermos a qualquer momento as componentes dos angulos
de Euler através do conjunto de equagoes 6.2 a partir das componentes da matriz de
atitude definida em termos dos quatérnions, Eq. (6.14). De maneira aniloga, pode-
se obter as componentes dos quatérnions, Eq. (6.16) a partir das componentes da

matriz de atitude definida em termos dos angulos de Euler, Eq. (6.1).

Sejam dois sistemas S e S’ relacionados através de duas rotagoes consecutivas. Os
quatérnions possuem uma regra simples para composicao de rotagoes. Considere q o
quatérnion da primeira rotacdo e ' o quatérnion da segunda rotagao. O quatérnion
q” que relaciona o sistema S e S’ é dado por (ZANARDI, 2005):

' =d®q (6.17)
e definido de tal modo que:
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R(q") = R(q)R(q) (6.18)

O esquema para determinagao de " resume-se inicialmente em calcular R(q) e R(q')
a partir dos quatérnions q e q'. A seguir calcula-se R(q”) pela equagao anterior e
entdao determina-se " com os elementos da matriz R(q”). Outra maneira ¢é utilizar

a regra de composicao de quatérnions, que pode ser escrita como (SHUSTER, 1993):

d ®q=1{qd}q={q}qd (6.19)

co1m

U B~ q
/

. /
(qy=| B @ @ % (6.20)

/ / / /

o —q1 44 g3

/ /

—¢ —% —q G
qgas —q3 G2 q1

q3 44  —q1 Q2
{a} = (6.21)
—q ¢ qs g3

—q1 —QG2 —q3 Qi

Para o caso da segunda rotagao ser pequena (dq associado a ¢’ ~ 0), definimos o

incremento do quatérnion, sendo representado por:
~ 2 A 5—»
5 ( (90/1 )i ) B ( 1q> 6.22)

q'=dq®q (6.23)

As representacoes 6.22 e 6.23 sao uteis na andlise de erros de atitude e é uma das
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abordagens utilizada neste trabalho. O incremento do quatérnion seré utilizado na

fase de atualizacao do Filtro de Kalman e serd discutido no decorrer no Capitulo 7.
6.2.1 Dinamica da Atitude em Quatérnions

Considerando os quatérnions definidos na se¢ao anterior, podemos expressar as equa-

¢Oes cinematicas de uma maneira simples (WERTZ, 1978):

4+ —q3 Q2
1 — e
q=-= 43 44 1 w, (6.24)
2 —q2 ¢ q4
wZ
g1 —q2 qs

onde w,, w,, w, sao as componentes da velocidade angular do satélite e sao dadas

por 6.4, com a matriz de atitude R definida em termos dos quatérnions, 6.14.

As equagoes diferenciais do estado para a atitude e o bias do giroscopio sao mode-

ladas por:

q(t) = SU)a(t) (6.25)

na qual & é o vetor velocidade angular do satélite, dado por 6.4, e (&) é a matriz
4x4 anti-simétrica dada por (LEFFERTS et al., 1982):

0 Wy —Wy Wy
Wz 0 T
a@) = " Yoo Gy (6.26)
Wy —wy 0w,

A equacao diferencial do quatérnion, 6.25, é linear e possui uma solucao analitica,
o que auxilia no processo de predicao do vetor de estado no filtro de Kalman. Neste

caso, o vetor de estado serd composto pelos quatérnions (q) e pelas componentes do
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vetor de bias do giroscopio:

Th=|q @ @ @ € & €. (6.27)

Assumindo que os dados do giro sao amostrados a uma taxa fixa e que a velocidade
angular no sistema do satélite, &, é constante sobre o intervalo de amostragem, entao

uma solucdo para a equagao 6.25 é (WERTZ, 1978):

At + At) = B, (AL, D)q(t) (6.28)

onde At é o intervalo de amostragem; q(t) é o quatérnion de atitude no instante ¢;
q(t + At) é o quatérnion propagado para o proximo instante t + At; e @, é a matriz

de transicao que leva o sistema do instante ¢ para t + At, dada por:

O (At, &) = cos ('“|2At> L + — sin ('“"At> Q) (6.29)

|| 2

sendo I, uma matriz identidade de ordem 4.
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7 METODOS DE ESTIMACAO DE ATITUDE

A seguir serao discutidas e apresentadas as principais técnicas de estimacao de es-
tados que sao amplamente aplicidveis a problemas de estimacao de atitude e 6rbita

de satélites artificiais.
7.1 Introducao as Técnicas de Estimacao de Atitude

O proposito de um estimador de estado é calcular estimativas de um vetor de estado
com base em um conjunto de observacoes, de modo que a estimativa obtida seja
6tima segundo um dado critério. Em outras palavras, ¢ um algoritmo computacional
que processa medidas para produzir uma estimativa, de erro minimo, do estado de

um sistema utilizando:

e Conhecimento da dindmica do sistema e das medidas;
e Estatisticas do ruido do sistema dindmico e erros da medida e

e Informacgoes da condicao inicial.

Para se determinar a atitude de um satélite é necessario o conhecimento das obser-
vagoes realizadas por algum dispositivo de medida (sensores), além da modelagem
dinamica do movimento do satélite. Para que o estado do sistema seja estimado com
a devida precisao, é necessario escolher um estimador que leve em conta todas as

condicoes fisicas inerentes ao sistema.

Existem basicamente dois conjuntos de estimadores de estados:

e Estimadores em Lotes: quando o vetor de estado é atualizado num ins-
tante de referéncia ou época, usando um lote (bloco) de observagoes obtido
durante um intervalo de tempo. Porém, devido a esta caracteristica, este
método nao pode ser aplicado em sistemas embarcados com processamento

em tempo real;

e Estimadores Seqiienciais ou Recursivos: quando o vetor de estado é
atualizado apos cada observagao ser processada (processamento em tempo

real).
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Neste trabalho abordaremos com mais detalhes os estimadores recursivos, devido a
necessidade de se estimar a atitude do satélite em tempo real. Esses estimadores em
geral, incorporam na modelagem da dinamica os aspectos estatisticos de erros e de

ruidos sisteméaticos ou aleatorios, tornando mais precisa a estimacao de estado.
7.2 Meétodos Recursivos Aplicados a Estimacao de Atitude

O método mais difundido para realizar a tarefa de estimar atitude e 6rbita de satéli-
tes artificiais é o Filtro de Kalman. No entanto, em muitas aplicacoes de interesse o
sistema dinamico e as equagoes de observacao sao nao-lineares, tornando o Filtro de
Kalman em sua formulagao original inadequado. Entao, nestes casos, sao aplicadas
as variantes do Filtro de Kalman numericamente robustas e eficientes: o Filtro de

Kalman Estendido e os algoritmos que compoem os Filtros de Kalman Sigma-Ponto.

Embora neste trabalho nao tenha sido implementado o Método de Minimos Quadra-
dos Instantaneo (Instantaneous Least Square Method), os resultados da atitude do
satélite CBERS-2, obtidas por este método, foram utilizadas como referéncia para
validacao da atitude estimada pelo Filtro de Kalman Estendido (KUGA et al., 2005).
De maneira a esclarecer como os resultados de Minimos Quadrados Instantaneo

foram obtidos, foi reservado um breve resumo na proxima se¢ao.
7.2.1 Meétodo de Minimos Quadrados Instantaneo

Este método é uma alternativa para o critério de estimagao de minima variancia.
Esta aproximacao requer uma suposicao sobre as fontes nao-estatisticas de incerteza

no problema, assumindo a dinamica do estado precisa, i.e., sem ruido.

O estimador nao-linear de minimos quadrados assume o seguinte sistema nao-linear
de observagao (PRADO, KUGA, 2001):

Ye = h(zr) + i (7.1)

onde ¥, representa o vetor de observacao dos sensores, h é a funcao associada ao
modelo das observacoes dos sensores, xj representa o vetor de estado no instante ¢

e v representa o vetor associado ao ruido das observagoes neste instante.

A equacao de observacao é linearizada pela expansao de h; em série de Taylor com
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truncamento no termo linear, ou seja:

Ohy,
= h(T —_— 7.2
Os desvios sao definidos por dy, = yr — hi(Z), tal que a equagao de observagao é

dada pela equacao linearizada:

Oyr = Hp0xy + 1y, (73)

onde Hj é a matriz Jacobiana dada por:

(7.4)

H, — {8hk}

x|,

xT

Para estimar o estado, considere a informacao a priori para o estado e covariancia

no instante ty, respectivamente, dada por: Zo = #o(to) and by = Po(tg).

Devido ao método de minimos quadrados nao-linear ser implementado de forma

iterativa, entao os desvios sao refinados em vez do estado, onde:

0T = -
Ak-&-l Ak:—i—l Ao (7.5)
0Tpp1 = Tpp1 — Tn
Portanto, as equagoes que implementam o algoritmo sao dadas por:
. . -1
P = (B'+H'RH)
Sipsr = Popr (B 'z, + HTR '6y) (7.6)

Tpp1 = T+ 0T

Importante salientar que, no decorrer deste trabalho, os termos representados por a

e a denotam os valores propagados e atualizados, respectivamente.
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7.2.2 Filtro de Kalman

Uma das principais caracteristicas do Filtro de Kalman é a de minimizar a variancia
do erro do valor estimado, ao mesmo tempo em que mantém a esperanca do valor
estimado igual a esperanca do valor real. Além disso, o Filtro de Kalman pode
ser implementado em sistemas embarcados para processamento em tempo real pela
facilidade de célculo, pois a estimativa do proximo estado depende apenas do estado
anterior e das medigoes atuais, nao sendo necessario manter na memoria o histérico
dos valores calculados previamente e nem processa-los a cada passo. O Filtro de
Kalman pode ser aplicado em duas partes, a "extrapolacao temporal"ou fase de
propagacao, que transporta os valores passados para o instante atual levando em
conta a dinamica do sistema; e a "atualizacao das medidas", que corrige os valores

extrapolados a partir do conhecimento das medidas atuais.

O filtro em principio é utilizado para dinamicas lineares, mas mediante a extensao da
técnica podemos usar o filtro em dinamicas nao-lineares, como o Filtro de Kalman

Estendido e mais recentemente os Filtros de Kalman Sigma-Ponto.

As equacoes do Filtro de Kalman serao introduzidas a seguir, levando em conta as

adaptagoes necesséarias para que sejam aplicadas em sistemas nao-lineares.
7.2.2.1 Filtro de Kalman Estendido

A maneira mais simples de atacar um problema de estimacao nao-linear é linearizar
sobre a melhor estimativa corrente. Isso nos leva, naturalmente, ao Filtro de Kalman
Estendido (FKE), que é provavelmente o estimador mais utilizado em problemas de

estimacao de atitude de satélites.

O Filtro de Kalman Estendido consiste da linearizacao sobre uma trajetoria de
referéncia que é continuamente atualizada a cada processamento das medidas do
instante correspondente, sendo seu uso indicado para casos em que o modelo da

dindmica do estado é impreciso e simplificado.

Pode-se dizer que o FKE é um conjunto de equacoes matematicas que utilizam um
modelo simplificado do processo para fazer uma estimativa do estado atual e entao
corrigir a esta estimativa usando alguma medida disponivel de sensores. Fazendo
uso deste mecanismo preditor-corretor, ele gera uma aproximagao da estimativa

6tima devido a linearizacao dos modelos do processo e das medidas (LAVIOLA, 2003).
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Assume-se que se o filtro estiver funcionando adequadamente, a estimativa corrente

estd cada vez mais proxima da real e, portanto, a linearizacao é com certeza valida.

Considere-se um sistema dinamico nao-linear cuja equacao de estado ¢ dada por:

X(t) = £x(t), 1] + G()n(t) (7.7)

onde x é o vetor de estado de dimensao n definido por 6.7 ou 6.27; f é uma funcao
vetorial dos elementos do estado; G é a uma matriz (n x r) com elementos continuos
no tempo; 7 é, por hipétese, um vetor de dimensao r que representa o ruido dinamico

no estado, que possui distribuicao gaussiana com estatistica dada por:

En(t)] =0

Em(t)n" (t+ At)] = Q(t)d(At) (7.8)

onde () é a matriz de covariancia associada ao ruido dinamico.

A informacgao a priori sobre o vetor de estado é caracterizada por:

E[x(to)] = %(to) = %o

El(x(to) — 2)(x(to) — 2)7] = P(ty) = Py (7.9)

onde F, é a matriz de covariancia do estado no instante inicial.

Assim como no Filtro de Kalman padrao, o Filtro de Kalman Estendido é consti-
tuido por duas fases que se repetem sucessivamente: a fase de propagacao do estado
e respectiva matriz de covariancia do erro entre instantes de amostragem e a fase de
atualizacao, na qual as informacoes contidas nas observacoes presentes sao incorpo-

radas a estimativa propagada.
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Para realizar a fase de propagacao do filtro é necessério integrar * o estado e a matriz
de transi¢do dados respectivamente por (PRADO, KUGA, 2001):

= f[)_((t)v t]

x() ) (7.10)
bt k) = FR(),80(t k)

sendo a matriz Jacobiana do sistema nao-linear e as condic¢oes iniciais definidas

respectivamente por:

Flx(t), ] = [M} ~

ox

_)—ck

e condicoes iniciais: Xk = Xx—1 € P =1

A matriz de covariancia do erro propagada é dada por:

Pip1 = Qpir kD@L 1y + T0QuIF (7.11)

com

k+1
QU] = / G (1), Q)BT G(1)dt

Admite-se que se dispoe de um conjunto de m medidas referentes ao instante tx, 1,

relacionado com as variaveis de estado através da seguinte funcao de observacao:

Vit1 = h(Riq1) + v (7.12)

onde yx.1 representa o vetor de observagao de dimensao m; X1 representa o vetor
de estado no instante txy1; V11 € o vetor de dimensao m que representa o ruido
das observacoes neste instante, sendo, por hipotese, um processo branco gaussiano

discreto com estatistica dada por:

!Para realizar tal integracio, nos casos em que as equacdes diferenciais do estado sio nio-
lineares, utilizou-se o integrador numérico Runge-Kutta de 4* ordem (RK4) com o passo determi-
nado pelo intervalo entre as observagoes dos sensores.
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E[l/k] =0

E[Vij] = kask]

onde I é uma matriz m x m positiva definida e d;; é o simbolo de Kroenecker. E

importante ainda lembrar as hipoteses normais de nao-correlacao:

Eln(t)ve] = Elx(to)n(t)] = E[x(to)] = 0

A estimativa de minima variancia para o estado X1, que incorpora as informagoes
contidas tanto nas medidas passadas quanto nas relativas ao instante 5.1, é dada

pelas equacgoes contidas na fase de atualizacao:

K1 = X1 + K1 [V — h(Xpq1)] (7.13)
Kis1 = Pon Hy g [Hi1 Pot H o + Ri] ™! (7.14)
pk+1 = (I[ - Kk+1Hk+1)Pk+1 (715)

com a matriz de derivadas parciais de h em relacao a x, avaliada ao longo da traje-

téria nominal, dada por:

ah(tk+1 s X)

HIx(ter1), to] = { Ox

} X=Xk+1

Nesta tese o Filtro de Kalman Estendido foi implementado em trés diferentes situ-
acoes: estados representados por angulo de Euler, estados representados por qua-
térnions e estados representados por incrementos de quatérnions. No entanto, a
implementacgao do estimador com os quatérnions exigiu um tratamento especial da

matriz de covariancia do erro associado as componentes do quatérnion, uma vez
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que é nao-diagonal e singular. Isto decorre imediatamente do fato de as 4 compo-
nentes do quatérnion serem sujeitas ao vinculo do modulo deste ser unitario. Essa
singularidade é dificil de ser mantida numericamente devido ao acimulo de erros
de arredondamento. Existem algumas maneiras para solucionar este problema de
singularidade, onde duas possiveis solucoes foram utilizadas neste trabalho e serao

apresentadas a seguir.

A primeira solucao foi estimar o quatérnion, porém representar a matriz de co-
variancia por outra matriz de ordem menor. A segunda solucao foi de estimar os
incrementos destas variaveis, utilizando assim um vetor de estado e a matriz de

covariancia reduzida.
Solucao I Representacao na Matriz de Covariancia Reduzida

A intencao deste item nao é apenas apresentar as principais equacoes utilizadas
para reducao da ordem da matriz de covariancia, mas também expor como o filtro

foi alterado de maneira a utilizar esta abordagem.

Para inicializar o estimador é necessario um conjunto de informacoes a priori, des-
tacando a informacao do erro associado ao estado, chamada matriz de covariancia
(P), e do ruido dindmico, matriz (). No entanto estas matrizes estdo associada di-
retamente ao erro na atitude (em angulos de Euler) e ao erro das componentes do
bias do giro. Neste caso a parcela da matriz de covariancia associada a atitude em
angulos de Euler sera representada por P,, com dimensao (3x3), e a matriz completa
representada por Py., com dimensao (6x6). Do mesmo modo, a parcela da matriz
de ruido dinamico associada a atitude em angulos de Euler sera representada por
()4, com dimensdo (3x3), e a matriz completa representada por (4., com dimensao
(6x6).

Dada as matrizes P, e (04, determina-se as matrizes associadas aos quatérnions F,
(4x4) e @, (4x4), dadas por:

(g dg\"

P,=H (8_¢) P,H (8_¢) (7.16)
B dq ag\"

- () (2) .
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com H (%) a matriz de derivadas parciais dos quatérnions com relagao aos angulos

de Euler.

Com as matrizes de covariancia e de ruido dinamico completas associadas ao es-
tado (quatérnions e bias), P,. (7x7) e Q- (7x7), é possivel reduzir a ordem destas
matrizes, P;_ (6x6) e Q7 _ (6x6), através das seguintes equacdes (LEFFERTS et al.,
1982):

pr_=S"P,.S (7.18)
re=25"Qq.S (7.19)
onde:
E(Q) O4z3
S=1| ... ... .. (7.20)
O4z3 JIEPE
q(4) —q(3) q(2)
— | a3 94 —q(1)
=)= 1) o (2

Na fase de propagacao do Filtro de Kalman Estendido, a matriz de covariancia
reduzida P(;a propagada do instante t, para o instate ¢ é dada pela integral de
Riccati (LEFFERTS et al., 1982):

Pq’ja(t):é(t,to)PqﬁE(to)éT(t,to)+/t<i>(t,t’) tQGT()dT (t,t")dt'  (7.22)

to

sendo as matrizes ®(t,t,) e G(t) dadas por:
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0313 H313
_1/2]13:103 03:1:3
G(t) = ST (9)G(t) = L (7.24)
03903 ]I3303
A(t,to) = =7 (q(1)) @y (t, t0)=(g(to)) (7.25)
K(t, 1) = —% / AL )t (7.26)

A fase de atualizagdo do Filtro de Kalman também pode ser adaptada ao uso da

matriz de covariancia reduzida (F;.), definindo as matrizes auxiliares Hy (1x6) e

K, (6x1) de acordo com (LEFFERTS et al., 1982):

Hy, = H.S(qr) (7.27)

K, = P.HI[H,.P.H + Ry~ (7.28)

onde Hj é a matriz de sensitividade relacionada aos quatérnions.

Py = (Tggs — K1 Hy) Py (7.29)

Ky = S(qr) Ki (7.30)
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Na implementagao deste método a matriz de covariancia completa, P, . (7x7), nao
necessita ser computada, e a covariancia reduzida (6x6) é propagada e atualizada
continuamente, até que seja necessario recontrui-la para determinar a covariancia
associada aos angulos de Euler. Esta etapa é importante, pois os quatérnions nao
possuem uma interpretacao fisica imediata, sendo necessario converter os quatérni-
ons estimados para angulos de Euler, usando as equacoes 6.14 e 6.2, além de sua

respectiva covariancia.

Solugao II Estimacao por Incremento de Quatérnion

Uma outra possibilidade para estimar a atitude com quatérnions é utilizar o incre-
mento do quatérnion g (LEFFERTS et al., 1982). Este quaternion incremental nao
representa a diferenca aritmeética entre o quatérnion verdadeiro e o estimado, mas
sim o incremento do quatérnion que deve ser composto com o propagado a fim de
obter o quatérnion verdadeiro. Uma vez que o incremento do quatérnion corresponde
a uma pequena rotacao, a quarta componente sera unitaria e, por isso, toda a infor-
macao da atitude estard contida nas 3 componentes do quatérnion, de acordo com
a equacao 6.22. Desta forma, o vetor de estado serd composto por 6 componentes,
sendo 3 relacionadas aos incrementos do quatérnion e 3 relacionadas as componentes

do bias do giro.

Nesta abordagem, a fase de propagacao do filtro de Kalman foi equivalente a imple-
mentacao realizada na solucao I. Feita a propagacao do vetor de estado de dimensao
7, equacao 6.27, e da covariancia reduzida, é definido um novo vetor de estado rela-

cionado ao quatérnio incremental, dz, de dimensao 6 definido por:

6zp = STy (7.31)

Sendo o vetor de estado, dx, e a matriz de covariancia reduzida de mesma ordem,
aplica-se as equagoes de atualizacdo do filtro de Kalman Estendido (equagoes 7.13,
7.14, 7.15) de forma a obtermos os valores estimados do vetor de estado, dZx.1, €

da covariancia reduzida, P ;.
Finalmente é reconstruido o quatérnion estimado a partir da equacao 6.23:
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Qk+1 = 0Qk+1 @ Qr+1 (7.32)

7.2.2.2 Filtro de Kalman Sigma-Ponto

O Filtro de Kalman Sigma-Ponto (FKSP) é uma nova abordagem do Filtro de Kal-
man para processos e modelos de observagao nao-lineares e é descrito em importantes
artigos, como por exemplo, de Julier et al. (1995, 2004), Julier e Uhlmann (1997,
2000), van der Merwe e Julier (2004).

No Filtro de Kalman Estendido, a distribuicao do estado do sistema e todas as
densidades de ruidos relevantes sao aproximadas por variaveis aleatorias Gaussianas
(VAG), que sdo entdo propagadas analiticamente através de uma linearizacdo de
primeira ordem do sistema nao-linear. Isto pode introduzir grandes erros na ver-
dadeira média e covariancia posterior da VAG transformada, que pode levar a um

desempenho abaixo do ideal e por vezes a divergéncia do filtro.

O Filtro de Kalman Sigma-Ponto resolve esse problema usando um método de amos-
tragem deterministica. A distribuicao do estado é de novo uma aproximacao por uma
VAG, mas agora é representado usando um conjunto minimo de pontos de amos-
tragem ponderados que sao escolhidos cuidadosamente em torno da média. Estes
pontos de amostragem capturam completamente a verdadeira média e covariancia
da VAG, e quando propagadas através do verdadeiro sistema nao-linear, capta a mé-
dia e covariancia posterior com precisao de 2* ordem (expansao em série de Taylor)
para qualquer tipo de nao-linearidade. O Filtro de Kalman Estendido, ao contrario,
sO consegue uma precisao de 1* ordem. O resultado é um filtro que capta com maior

precisao a verdadeira média e covariancia.

Notavelmente, a complexidade computacional do Filtro de Kalman Sigma-Ponto é
da mesma ordem que a do Filtro de Kalman Estendido. Além disso, a implementa-
¢ao do Filtro de Kalman Sigma-Ponto muitas vezes é substancialmente mais facil e
nao requer calcular explicitamente matrizes Jacobianas, que para funcoes complexas
pode ser uma tarefa dificil (isto é, exigindo complicadas derivadas se feita analitica-
mente ou ser dispendioso computacionalmente se feito numericamente). Os métodos
do Filtro de Kalman Sigma-Ponto tém se mostrado muito superior ao filtro padrao
em uma ampla gama de aplicagoes nas areas de estimativa nao-linear de estados e
estimagao de parametros (JULIER,UHLMANN, 2002).
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O foco principal deste trabalho é obter a estimacao da atitude de satélites artificiais
utilizando estd nova abordagem do filtro de Kalman. Por isso foi reservado um
capitulo especial para este novo filtro, de forma a explicd-lo melhor e apresentar as

principais diferencas entre o FKSP e o FKE.
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8 FILTROS DE KALMAN SIGMA-PONTO

Os algoritmos que compoem a familia de Filtros de Kalman Sigma-Ponto abordam
as questoes de aproximagao do Filtro de Kalman Estendido. Isto é realizado através
de uma abordagem fundamentalmente diferente para o célculo da estatistica pos-
terior de primeira e segunda ordem de uma varidvel aleatéria que passa por uma

transformacao nao-linear.

A distribuicao do estado é sempre representada por um VAG, mas agora é especifi-
cado usando um conjunto minimo de pontos amostrais ponderados, escolhidos deter-
ministicamente. Essas amostras, chamadas sigma-ponto, capturam completamente
a verdadeira média e covariancia da variavel aleatoria, antes, e quando propagadas
através do proprio sistema nao-linear, capturam a média e covariancia posterior com
precisao de 2% ordem (série de Taylor), para qualquer nao-linearidade (precisao de

3% ordem ¢é alcancada se a variavel aleatoria tem uma prévia distribuigao simétrica).

Como serd apresentado a seguir, todo o embasamento teérico do Filtro de Kalman
Sigma-Ponto é feito com relagao ao tipo de aproximagao utilizada para se determinar
os chamados "sigma-pontos" (MERWE et al., 2004). Essas aproximagoes nos levam a
duas variantes especificas desta familia de algoritmos. A primeira aproximacgao é
baseada em uma transformacgao nao-linear, chamada "transformagao Unscented", em
que um conjunto de amostras ponderadas ou sigma-pontos é usado para parametrizar
a média e a covariancia de uma distribuicao de probabilidade. O algoritmo que
faz uso desta transformacao é chamado "Filtro de Kalman Unscented". A segunda
aproximacao utiliza um método de linearizacao alternativo, chamado "transformacao
de diferenca central", em que as derivadas sao substituidas por estimacgoes funcionais,
permitindo uma expansao facil de fun¢oes nao-lineares para termos de altas ordens.

Essa transformacao é utilizada no chamado "Filtro de Kalman de Diferenca Central"

A idéia bésica da aproximacgao dos sigmas-pontos pode ser descrita em 3 etapas
(JULIER,UHLMANN, 1997):

a) Um conjunto de amostras ponderadas (sigma-pontos) sdo deterministica-
mente calculados usando a média e a decomposicao da raiz quadrada da
matriz de covariancia de uma variavel aleatoéria anterior. Como requisito
minimo, um conjunto de sigma-pontos deve capturar completamente os

momentos de primeira e segunda ordem da variavel aleatoria anterior. Os
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momentos de ordens superiores podem ser capturados, se assim o desejar,

ao custo de usar mais sigma-pontos;

b) Os sigma-pontos sao propagados através da propria fun¢ao nao-linear
usando somente estimagoes funcionais, ou seja, derivadas analiticas nao

sao usadas, a fim de gerar um conjunto de sigma-pontos posterior;

¢) As estatisticas posteriores sao calculadas (aproximadamente) usando fun-
¢oes dos sigma-pontos propagados e pesos. Geralmente elas possuem a

forma de uma simples média e covariancia ponderada.

Sendo a proposta principal deste trabalho a aplicacao do Filtro de Kalman baseado
na Transformacao Unscented, nos proximos capitulos o termo geral "Filtro de Kal-
man Sigma-Ponto'sera substituido pelo algoritmo especifico desta familia, o "Filtro
de Kalman Unscented"(FKU).

8.1 A Transformacao Unscented
Idéia Principal

O método que calcula as estatisticas de uma variavel aleatoria que passa por uma
transformacao nao-linear ¢ denominado Transformagao Unscented. Essa transforma-
cao se baseia no principio de que é mais facil aproximar uma distribuicao de pro-
babilidade do que aproximar uma fungao arbitraria nao-linear (JULIER,UHLMANN,
1997).

A Figura 8.1 ilustra a diferenca principal entre a linearizagao realizada pelo FKE
e a transformacao unscented, na qual esta transformacao possui um principio sim-
ples: um conjunto de pontos (sigma-pontos) é escolhido de modo que sua média e
covariancia sao representadas por X e Py,. A funcdo nao linear é aplicada a cada
ponto, produzindo uma nuvem de pontos transformados. As estatisticas dos pontos
transformados, agora com média Z e covariancia P,, propagado, pode ser calculada

de modo a formar uma estimativa da média e covariancia nao-linear transformada.
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Linearizacio-FKE

covaridncia TU

Transformacio Unscented

sigma-ponios

G
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Z-T

média e covaridncia
ponderada das amostras

média TU

sigma-pontos

transformados

Figura 8.1 - Exemplo da linearizacao realizada pelo FKE e o principio da transformacao

unscented.

Fonte: Wan e van der Merwe, 2000.

Podemos resumir a Transformagao Unscented da seguinte forma:

a) Dada uma variavel aleatoria n-dimensional x, com média X e covariancia

P.x, calcula-se um conjunto de (2n+ 1) pontos ponderados y; € R" dados

por:

Xo =
Xi

Xi+n =

b I

wil

com k € R, (

+

(

(

(n+ K)Pxx)i
(n+ K)Pxx)i

Wo =iy
_ 1
W; = ST i) (8.1)
1
Wi-‘,—n T 2(n+k)

(n + k)Pxx); ¢ a i-ésima linha ou coluna' da matriz raiz

1Se a matriz raiz quadrada A de P é da forma P = AT A, entdo os sigma-pontos sio formados
pelas linhas de A. No entanto, se a raiz é da forma P = AAT, as colunas de A sdo usadas.

47



quadrada de (n + k)Pxx € W; é 0 peso associado ao i-ésimo ponto.

b) Transforma-se cada ponto através da funcdo nao-linear produzindo um

conjunto de sigma-pontos transformados,

Z;= f[Xi]

¢) A média é dada pela média ponderada dos pontos transformados,

d) A covariancia é dada pelo produto externo ponderado dos pontos transfor-

mados,
2n
P..=> W {Z —2}{Z; - z}" (8.3)
=0

A Transformacao Unscented possui alguns pontos importantes a serem destacados:

a) Se a média e a covariancia de x sao captadas com precisao de 2* ordem,
entao os valores calculados de média e covariancia de z também possuem a
mesma ordem de precisao. Isso gera alguns beneficios, pois como a aproxi-
magao é feita em relagao a distribuigao de x, em vez de f[-], a sua expansao
da série de Taylor nao é truncada em uma determinada ordem. Isso mos-
tra que o algoritmo Unscented pode parcialmente incorporar informacoes

a partir de ordens superiores, levando a uma maior precisao;

b) Os sigma-pontos capturam a mesma média e covariancia, independente-
mente da escolha da raiz quadrada da matriz que é utilizada. Um método
numérico muito eficiente e 1util de ser utilizado é a decomposi¢ao de Cho-

lesky;

¢) A média e a covariancia sao calculadas usando vetores e operagoes ma-
triciais. Isso significa que o algoritmo é adequado para qualquer tipo de
modelo do processo, pois nao é necessario os calculos da matriz Jacobiana

necessarias no FKE;
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d) O fator k fornece um grau extra de liberdade como ajuste dos momentos
de ordem superior da aproximagao. Quando x(k) é uma Gaussiana, é util
utilizar (k +n = 3). Caso a escolha da distribuigao de x(k) seja diferente,

entao outra escolha diferente de s podera ser mais apropriada;

e) Apesar de k poder ser um nimero positivo ou negativo, uma escolha ne-
gativa poderé levar a uma estimativa da matriz P, ser nao-positiva semi-

definida.

8.1.1 O Filtro de Kalman Unscented

O Filtro de Kalman Unscented é uma das variantes da familia de algoritmos do Filtro
de Kalman Sigma-Ponto. O nome Unscented ("inodoro") é atribuido a ele devido a
principal caracteristica da transformagao utilizada (transformagao Unscented). Essa
transformacao gera um conjunto de vetores que, ao passarem por uma transformacao
nao-linear, permanecem com a mesma média e covariancia das variaveis aleatorias

antes da transformacao.

Em outras palavras, significa dizer que busca-se uma parametrizacao que captura as
informacgoes de média e covariancia e, a0 mesmo tempo permita a propagacao direta
da informacao através de um conjunto arbitrario de equagoes nao-lineares. Isso pode
ser feito através da geracao de uma distribuicao discreta, composta de um nimero
minimo de pontos que tem o mesmo primeiro e segundo (e possivelmente mais)

momentos, onde cada ponto desta aproximacao pode ser diretamente transformada.

A transformagao Unscented, comentada na secao 8.1, pode ser acomodada no Filtro
de Kalman através dos seguintes passos (JULIER,UHLMANN, 1997):

e Predizer o novo estado do sistema X(k+ 1/k) e sua covariancia P(k+1/k)
levando em conta os efeitos do ruido do processo;

e Predizer a observacao esperada y(k + 1/k) e a covariancia da inovagao

P,,(k+ 1/k) incluindo os efeitos do ruido de observacao;

e Finalmente, predizer a matriz de correlagdo P, (k + 1/k).

Seguindo esses passos, as fases de propaga¢ao (predigao) e atualiza¢do (corregao) do

Filtro de Kalman Unscented serao apresentadas a seguir.
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Considere a modelagem do sistema discreto nao-linear dado por:

(8.4)
vi = hg(xi, k) + 1

onde x é o vetor de estado de dimensao n e y é o vetor de observacao de dimensao
m. Assume-se que 1 e v sao os ruidos Gaussianos do processo com média zero e

covariancias dadas respectivamente por Q. e Rj.

O filtro é inicializado com uma média e covariancia do estado, para o instante inicial
to.

Py, = E{(x(to) — %o)(x(to) — %0)"} (8.5)

Fase de Propagacgao

Os sigma-pontos sao calculados a partir da média e covariancia do estado no ins-
tante inicial. Esses vetores sao estocados em colunas da matriz sigma-ponto (xj) de
dimensao [n x (2n + 1)|. As colunas da matriz (x) sao calculadas de acordo com a

equagao equagao 8.1 por:

(Xk)o = Xi
(xx)i = %Xk + (WV(n+k)Py); i=1...,n (8.6)
Xk)itn = R — (V(n+K)Py)

Uma vez (i) computado, é feita a propagagido de cada vetor através do sistema

nao-linear:

(Xe+1)i = £((xn)i) ,0=0,...,2n (8.7)
A média propagada, Xi,1, € a covariancia, Py,1, sdo determinadas a partir das
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estatisticas dos sigma-pontos propagados, dadas por:

2n
Xpr1 = Z Wi(Xkt1)is (8.8)
=0
2n
Pii = Z Wil(xes1)i — Kieer) [(Xat1)i — Risa]” (8.9)
=0

sendo W; os pesos associados ao i-ésimo ponto e sao definidos no conjunto de equa-

coes 8.1.

A matriz de medidas estimada, Y., é calculada pela transformacao dos sigma-

pontos usando o modelo de medidas nao-linear,

Y1 = h(Xr1) (8.10)

A meédia dos vetores de medidas, ¥x41, € a covariancia das medidas, P,,, sao calcu-

ladas baseadas nas estatisticas dos pontos transformados:

2n
Yit1 = Z Wi(Lir1)i; (8.11)
i=0
2n
Py, =Y Wil(Yrr)i = Frel[(Tern)i = Fraa]” + R (8.12)
i=0

e a covariancia de correla¢ao cruzada, P, é dada por:

Poy = Z Wil(Xka1)i — K )[(Xga)i — Fera]” (8.13)

Fase de Atualizacao

Apos a fase de propagacao concluida, as equacgoes de atualizagao das medidas sao

usadas para determinar a média, Xy 1, e a covariancia, Py1, do vetor de estado
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estimado,

RKpt1 = X1 + Kir1 (Yer1 — Y1), (8.14)
IA)k+1 = I_)k+1 - Kk+1Pny;}F+1~ (8-15)

com a matriz ganho de Kalman, Kj,, dada pela relacao:

Ky = P:ry<Pyy)71 (8-16)

O processo de propagacao e atualizacao se repete até que o filtro atinja a conver-

géncia desejada.
8.2 Comparagao entre FKE e FKU

Como foi dito no decorrer do trabalho, o filtro de Kalman é um algoritmo recursivo
muito eficiente, capaz de estimar as variaveis de estado de sistemas representados
por equagoes lineares. No entanto, quando o processo a ser estimado e/ou a rela¢ao
entre o processo e as medi¢oes apresentam uma dinadmica nao-linear, o filtro de

Kalman em sua formulacao original nao ¢ adequado.

Os filtros convencionais nao-lineares, tal como o Filtro de Kalman Estendido, muitas
vezes tém um fraco desempenho quando aplicado a problemas nao-lineares, devido a
duas causas principais: as linearizagoes da dinamica e/ou dos modelos das medidas
podem levar a um desempenho altamente instavel do filtro (caso a discretizacdo no
tempo nao seja suficientemente pequena); o calculo das matrizes Jacobianas nao é
simples na maioria das aplicacoes, e geralmente torna a implementacao mais onerosa

computacionalmente.

O Filtro de Kalman Unscented tem algumas vantagens importantes, quando com-

parado com o Filtro de Kalman Estendido, nos seguintes aspectos:

e Ele fornece mais estabilidade e precisao nas estimativas da média e da

covariancia do estado estimado;
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e | possivel estimar fungoes descontinuas;

e Nao sao necessarias derivagoes explicitas de matrizes Jacobianas e/ou Hes-

sianas;

e E apropriado para o processamento paralelo.

Os proximos capitulos tém como principal objetivo analisar os resultados obtidos
pelo Filtro de Kalman Unscented, de forma a ressaltar as principais vantagens e

possiveis desvantagens da sua aplicabilidade em problemas de estimagao de atitude.
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9 APLICACOES AOS SATELITES SINO-BRASILEIROS DE RECUR-
SOS TERRESTRES

Conforme apresentado nos capitulos anteriores, o Filtro de Kalman Unscented foi
objeto de estudo de diversos autores. No entanto, nos problemas que envolvem esti-
macao de atitude, estes estudos contaram apenas com dados simulados de sensores,
enquanto o presente trabalho utiliza dados reais de sensores que estao a bordo dos

satélites CBERS-2 e CBERS-2B.

Neste capitulo, para os satélites CBERS-2 e CBERS-2B, apresentam-se aplicacoes
da teoria desenvolvida. Estes satélites possuem a bordo um conjunto de sensores de
atitude, dentre eles o sensor solar digital, o qual é representado por equagoes nao-
lineares, e portanto apropriado para verificacao e andlise da teoria de estimacao de
atitude envolvida. O software MATLAB foi utilizado para implementac¢ao do codigo
do Filtro de Kalman Estendido e Filtro de Kalman Unscented.

A fim de realizar uma analise mais completa em torno do Filtro de Kalman Unscen-
ted, salientando suas principais vantagens quando aplicado a problemas de estimacao
de atitude, trés diferentes abordagens sao consideradas para representar a atitude do
satélite: angulos de Euler, quatérnions e incrementos de quatérnions. Devido ao fato
deste trabalho utilizar dados reais de sensores (e nao dados simulados), ndo é pos-
sivel ter-se um valor nominal de referéncia para a atitude que estd sendo estimada.
Desta forma foi utilizado como referéncia para a atitude estimada do CBERS-2 um
conjunto de medidas processadas pelo Método de Minimos Quadrados (MMQ), e
para o CBERS-2B a referéncia foi um conjunto de observagoes fornecidas pelo sen-
sor de estrelas (SE). O MM(Q determina a atitude estatisticamente (KUGA et al.,
2005), usando somente os dados dos sensores daquele instante (determinacdo ins-
tantanea). Da mesma forma com os dados do SE determina-se estatisticamente a
atitude, através do algoritmo TRIAD (SHUSTER, OH, 1981) a cada instante.

Inicialmente a atitude é representada pelos angulos de Euler e o estado ¢ estimado
pelo FKE e FKU. Os resultados da atitude estimadas sao comparados com a refe-
réncia fornecida pelo MMQ. Para tornar a analise mais completa, uma vez que em
muitos problemas de estimacao de atitude os angulos de Euler nao sao eficientes
devido as singularidades presentes nas suas equacoes, o0 mesmo procedimento é rea-
lizado considerando a atitude representada pelos quatérnions e pelos incrementos de

quatérnion. Uma segunda aplicagao é realizada para o satélite CBERS-2B, tomando
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como referéncia o SE. Para as duas aplicacoes, um teste de robustez é efetuado com
o proposito de avaliar a precisao do FKU quando comparado com o filtro padrao

utilizado em estimacao de atitude.
9.1 Dados de Teste

Os satélites sino-brasileiros CBERS-2 e CBERS-2B foram langados em 2003 e 2007,
respectivamente. O controle e a operacao destes satélites sao realizados ora pelo
Brasil, ora pela China, em periodos alternados de aproximadamente seis meses. Na
China o controle é realizado pelo Centro de Controle de Xi’An, e no Brasil é re-
alizado pelo Centro de Controle de Satélites (CCS) do INPE. Para as aplicagoes
deste trabalho, o CCS recuperou do historico da missao destes satélites, dois con-
juntos de dados fornecidos pelos sensores DSS (Sensor Solar Digital) e IRES (Sensor
de Terra Infravermelho), referentes ao periodo de 22/Abril/2006 para o CBERS-2
e 16/Dezembro/2008 para o CBERS-2B. Os sensores IRES-1 e 2 fornecem direta-
mente as medidas de roll e pitch respectivamente. J& os sensores DSS-1 e 2 sao

fungoes nao-lineares de roll, pitch e yaw (ver Capitulo 5).

Esta secao apresenta os dados relacionados as observacoes dos sensores que foram

utilizados durante o processo de estimacao da atitude.
9.1.1 Satélite CBERS-2

Nesta secao sao apresentados os dados de teste utilizados para a analise da estimacao
da atitude do satélite CBERS-2. As medigoes sao feitas para o dia 22 de abril de
2006, disponivel para o sistema em solo a uma taxa de amostragem de cerca de
10,23 segundos em um intervalo de aproximadamente 10 minutos. Na verdade, o
Sistema de Controle de Atitude (SCA) a bordo tem pleno acesso as medi¢oes dos
sensores que sao amostrados a uma taxa de 4Hz para os giroscopios, 1Hz para os
sensores de Terra e 0,25Hz para sensores solares. No entanto, o sistema de solo pode
recuperar telemetrias dos sensores em uma amostragem de cerca de 9 segundos
durante o momento em que o satélite esta sobrevoando a estagao de rastreamento.

Isto significa que o sistema de terra nao tem todo o conjunto de medidas disponiveis
do SCA a bordo.

A tabela 9.1 apresenta o periodo e a taxa de amostragem das observagoes dos sen-
sores fornecidas pelo CCS do INPE. Foram processadas, a cada novo instante, 7

medidas sendo 2 de sensores de Terra Infravermelho, 2 de sensores solares digitais e
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3 medidas referentes aos incrementos da atitude fornecidas pelos giroscopios.

Tabela 9.1 - Dados referentes as observacoes utilizadas do satélite CBERS-2

Data Periodo Intervalo de Medidas
das observacgoes Amostragem Processadas
dia/meés/ano to te At (s) DSS IRES Giro
(hh:mm:ss.sss) (hh:mm:ss.sss)
22/Abril /2006 13:46:25.000 13:55:27.250 10.23 2 2 3

As medidas reais obtidas pelo sensor solar digital (DSS), sensor de Terra infraver-
melho (IRES) e giroscopios, associadas a cada instante em que foi obtida a medida,

sao apresentadas nas figuras 9.1 e 9.2, respectivamente.

Uma caracteristica apresentada nas medidas do sensor solar é que em alguns interva-
los de tempo as observagoes sao iguais. Isto ocorre devido aos erros gerados durante
a conversdo dos sinais analégicos para os sinais digitais. A incerteza inerente na
digitalizagao de um valor analogico damos o nome de "erro de quantizacao". Para
suavizar este erro é apresentado na figura 9.1a as curvas de tendéncia (com as equa-

¢oes polinomiais) associadas as curvas de observagoes dos sensores DSS1 e DSS2.
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o DSS1 & DSS2 —Polindmio (DSS1) ——Polinémio (DSS2) |

40
35

ay = 365,912 - 10056 t + 69110 -

Sensor Solar Digital (%)

0 : . . . . i = v
(a)

——|RES1 ——IRES2
-0,35 : ; .
0,37
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-0,45
-0,47
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-0,53

-0,55
13,75 13,80 13,85 13,90 13,95
(b)
Tempo (h)

Sensor de Terralnfravermelho (")

Figura 9.1 - (a) Medidas reais fornecidas pelos sensores solar digital 1 e 2. (b) Medidas

reais fornecidas pelo sensores de Terra infravermelho 1 e 2.
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9.1.2 Satélite CBERS-2B

Os dados de teste utilizados para a analise da estimagao da atitude do satélite
CBERS-2B estao apresentados a seguir. As medicoes sao realizadas para o dia 16
de dezembro de 2008, disponivel para o sistema em solo a uma taxa de amostragem

de cerca de 13,47 segundos em um intervalo de aproximadamente 7 minutos.

A tabela 9.2 apresenta o periodo e a taxa de amostragem das observacoes dos sen-
sores fornecidas pelo CCS do INPE. Os dados fornecidos pelo CCS referem-se ao
periodo onde se tinha um maior ntimero de observacoes. Foram processadas, a cada
novo instante, 7 medidas sendo 2 de sensores de Terra infravermelho, 2 de sensores
solares digitais e 3 medidas referentes aos incrementos da atitude fornecidas pelos

giroscoOpios.

Tabela 9.2 - Dados referentes as observacoes utilizadas do satélite CBERS-2B

Data Periodo Intervalo de Medidas
das observacoes Amostragem Processadas
dia/meés/ano to te At (s) DSS IRES Giro
(hh:mm:sss) (hh:mm:sss)
16/Dez/2008  13:12:39.500 13:19:54.000 13.47 2 2 3

As medidas reais obtidas pelo sensor solar digital (DSS), sensor de Terra infraver-
melho (IRES) e giroscopio, associadas a cada instante em que foi obtida a medida,

sao apresentadas nas figuras 9.3, 9.4 e 9.5.

A mesma caracteristica apresentada nas medidas do sensor solar do CBERS-2 se
repete no CBERS-2B, no entanto neste satélite os erros de quantizacao do DSS1 sao

mais evidentes, como observado na figura 9.3a.
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9.2 Resultados para o Satélite CBERS-2

Para comparar e analisar os resultados obtidos pelo Filtro de Kalman Unscented
(FKU) foi considerado, além do Filtro de Kalman Estendido (FKE), também dife-
rentes abordagens para representar a atitude (ver Capitulo 6). Os resultados obtidos
com os angulos de Euler, quatérnions e incremento de quatérnion serao apresentados

e discutidos a seguir.
9.2.1 Estado Estimado através dos Angulos de Euler

Nesta secao mostra-se a estimacao da atitude utilizando os angulos de Euler para

representacao da atitude, conforme Secao 6.1.
9.2.1.1 Dados de Entrada

A inicializacao dos algoritmos em questao, quando a estimacao do estado é realizada
através dos angulos de Euler, foi efetuada levando em conta as informagoes iniciais
mostradas no conjunto de tabelas 9.3, a seguir. Importante salientar que os dados
que inicializam os filtros foram obtidos por tentativa até que a estabilizacao da

atitude estimada fosse alcancada.

Tabela 9.3 - InformacGes iniciais para inicializagdo dos estimadores com angulos de Euler
para o satélite CBERS-2

| Vetor de Estado Inicial (xo) | Erro do Estado (P) |
#(°) | 0] ex(°/h) 5,76 g5(°) | 0,5 || oex(°/h) | 1,0
6(°) | 0| ey(°/h) 4,64 a9(°) | 0,5 || ooy(°/h) | 1,0
P(°) | 0| e4(°/h) 2,68 op(°) | 2,0 || 0oz(°/h) | 1,0

| Ruido Dinamico (Q) |
04(°) 10,1 | ox(°/h) | 0,01
o9(°) | 0,1 || oey(°/h) | 0,01
op(°) | 0,1 || 0o,(°/h) | 0,005

| Ruido das Observagées (R) |

opssi(°) | 0,6 || orresi(°) | 0,06
opssz2(°) | 0,6 || orres2(°) | 0,06
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onde ¢, 0, ¢ sao as componentes de atitude roll, pitch, yaw e €., €,, €, sdo as derivas
(biases) dos giroscopios nos eixos x, y, z, nominalmente alinhados com roll, pitch,

yaw, respectivamente.
9.2.1.2 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented (FKU)

As figuras a seguir apresentam os resultados obtidos para o estado estimado (atitude
e bias) utilizando o FKU e o FKE. O MMQ mostra somente a atitude instantanea,
época a época, do satélite e é 1til para validacao dos estimadores envolvidos, além

de servir como referéncia da atitude a ser comparada.

Observa-se na figura 9.6 que o comportamento da atitude estimada durante o periodo
analizado, considerando o FKU e o FKE, esta de acordo com a referéncia (MMQ).
Pelo comportamento de roll e pitch, figuras 9.6a e 9.6b, pode-se notar que os filtros
atingiram a convergéncia. Para o eixo de yaw a estimativa parece excursionar nao
aleatoriamente e esta caracteristica é reproduzida pelos trés estimadores. A tabela
9.4 apresenta a média da diferenca entre a atitude estimada (e) com angulos de
Euler e a atitude de referéncia (r) obtida pelo MMQ. O FKU forneceu resultados
mais proximos ao da referéncia, quando comparado com o FKE. No entanto, este
fato nao é suficiente para inferirmos a respeito da precisao do FKU, mas verifica-se

consisténcia estatistica pois os desvios-padrao em relacao ao MMQ estao dentro da
faixa de +1 sigma do FKU.

O FKE parece convergir mais lentamente, pois sua primeira estimativa (Figs. 9.6a,

9.6b) esta destacada das demais estimativas.
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Tabela 9.4 - Média e desvio padrao do erro em torno da atitude de referéncia (MMQ), com
uso dos angulos de Euler

Estimador | Atitude | Média (°) | Desvio Padrao ( °)
FKE Qe-Op -0,0085 0,0159
6.6, | 0.0120 0,0209
bethy | 0,0840 0,2729
FKU | ¢oe-0p | 0,0005 0,0016
6.6, | -0,0003 0,0006
Getr | 0.0527 0.1036

Na figura 9.7 observa-se o comportamento das componentes estimadas do bias do
gyro somente pelo FKU e FKE, uma vez que o MMQ nao estima este tipo de variavel.
Apesar dos estimadores FKU e FKE possuirem o mesmo comportamento, ainda
existe uma pequena variacao nas componentes x, y e z do bias. Para ambos os filtros
os desvios padrao para as componentes x, y e z do bias sao de aproximadamente
0,01°/h, 0,09°/h e 0,03°/h, respectivamente.

67



5,79

“FKE
5,78

© w0 a0 & KFKU

5,77 5

& .
5,76 P R
5,74

ex (°h)

5,73

5,72

5,71 T T T

4,95

4,90 HHRRE

4,85 R

4J80 /F\:
S
g 4,75 X%&
z e e

4,70 R 00

oh)

s 5 SFKE
' Heo” XFKU

4,60

4,55 . - .

2,70

2,68

2,66

2,64

2,62 2

£z (%h)

2,60

< FKE

2,58
HFKU

2,56 T T T
13,75 13,80 13,85 13,90 13,95

(c)
Tempo (h)

Figura 9.7 - Componente do bias estimada com angulos de Euler (a) no eixo x. (b) no eixo

y. (¢) no eixo z.

68



A seguir estao apresentados os resultados da inovacao e do residuo dos sensores solar
e de Terra obtidos com os filtros. Tanto a inovacao quanto o residuo sao obtidos
pela diferencga entre o valor calculado e o valor medido apos as fases de propagacao

(inovagao) e de atualizagao (residuo) dos filtros.

Considerando o fato de que o sensor solar (DSS) possui uma precisdo menor que o
sensor de Terra (IRES), foi estipulado um peso menor para as suas medidas, sendo
o erro associado ao DSS de 0,6° e para o IRES de 0,06 °. Os resultados da inovagao
e do residuo relacionados ao DSS1 e DSS2 estao apresentados nas figuras 9.8 e
9.9. Percebe-se que ambos estimadores (FKU e FKE) possuem em geral o mesmo
comportamento, e que tanto os valores da inovacao quanto dos residuos estao dentro

da precisao estipulada para o DSS.
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70



Sensor Solar Digital 2

0,60
SFKE

e FKU

0,50 .

0,40 .o

0,30 s o
-

0,20 ¢ . . T

0,10 = g

Inovagao ()

D,OD T T T

-0,10

-0,20

o
o

“FKE

o
[

=]
.
-

o
w

Residuo ()
2
o
&
Lol
LR
Lis
-
L
L&
o
&
4]
2
o

o
[y
LRt
s
L+

o
=1
s

o
[y

13,75 13,80 13,85 13,90 13,95

(b)
Tempo (h)

Figura 9.9 - (a) Inovagao relacionada ao DSS2 obtida com angulos de Euler. (b) Residuo

relacionado ao DSS2 obtido com angulos de Euler.

O mesmo comportamento é verificado para o IRES, figuras 9.10 e 9.11. No entanto,
para o FKU o residuo converge mais rapidamente para zero, quando comparado com
o FKE. Estes resultados sao importantes, pois em geral nao é possivel comparar os

valores estimados com valores reais, uma vez que estes valores nao sao conhecidos.
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Os erros estimados pelos filtros para a atitude, figura 9.12, e para o bias, figura 9.13,
estdo apresentados a seguir. Esses erros estimados (desvios-padrao) foram obtidos
a partir da diagonal da matriz de covariancia, que contém as variancias de cada
estado estimado (atitude e biases). Observa-se que para ambos os filtros, o erro
estimado para a atitude decresce com uma tendéncia a se estabilizar em torno de
um valor. Para os eixos de roll e pitch o FKE mostra-se mais otimista que o FKU,
pois seus erros, neste caso, sao menores que os estimados pelo FKU. A média do

erro estimado para roll e pitch pelo FKE é de 0,05° e pelo FKU de 0,11°, para os
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dois eixos. Para yaw, o erro estimado para ambos os filtros ¢ de 0,4°. No entanto,
para o erros estimado nos biases, ainda existe uma pequena variacao indicando que

para este conjunto de dados os biases ainda nao atingiram o estado estaciondrio.
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Figura 9.12 - Erro da atitude estimada com angulos de Euler (a) em roll, (b) em pitch, (c)

em yaw.
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9.2.1.3 Estimacao sem o Efeito dos Erros de Quantizagao

Esta secao ira apresentar os resultados mais relevantes com relagao ao efeito ocasi-

onado pelos erros de quantizagao presentes nas medidas do sensor solar.

Na figura 9.1a percebe-se, para o DSS1, que em alguns instantes nao ocorrem al-
teragoes nas observacoes feitas por este sensor. Este efeito é mais pronunciado na
Fig.9.3a. Isto ocorre devido aos erros de quantizacao, ja comentados anteriormente,
e seu efeito na inovacgao e no residuo pode ser observado na figura 9.8. Para amenizar
este efeito foi gerado uma curva de suavizagao polinomial (365,9 t2--10056 t+69110
(DSS1) e -0,1908 t2-211,58 ¢+2981 (DSS2), Fig. 9.1a) de forma a mitigar tais erros

e analisar assim os resultados da estimacao do estado.

Com os resultados obtidos pelos filtros unscented e estendido, notou-se que, neste
caso, os erros de quantizacao nao causam efeitos significativos no processo de esti-
macao, ja que o erro do sensor solar é de cerca de 0,6 °, muito maior que o erro de
quantizacao. A média da diferenca entre os valores estimados sem o erro de quanti-
zagao e o valor de referéncia (MMQ) para o FKE é de aproximadamente -0,0076 °
para roll, 0,0123 ° para pitch e 0,0756 °para yaw. Estes valores estao muito proximos
aos obtidos com o efeito do erro de quantizacao nas medidas dos sensores, tabela
9.4. Para o FKU estas médias para os eixos de roll, pitch e yaw foram de 0,0004 °,
-0,0003° e 0,0373°, respectivamente. Desta maneira, as ilustracoes do comporta-
mento do estado estimado (atitude e bias) foram omitidos, pois sdo similares as
figuras 9.6 a 9.7. As tunicas variacOes significativas estao apresentadas abaixo por
9.14 e 9.15, onde se faz uma comparacao dos resultados obtidos sem a suavizagao
dos erros e com a suavizacao dos erros (SEQ-Sem Erros de Quantizagao), para am-
bos os filtros. Nota-se que a inovacao e o residuo do sensor DSS1 sem os erros de
quantizagao (SEQ) ficaram mais suaves quando comparados aos resultados obtidos

com este tipo de erro.
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erro de quantizacdo e com erro de quantizacao, relacionado ao DSS1.

7



Sensor Solar Digital 2

| -FKE (SEQ) OFKU(SEQ) AFKE XFKU

0,6

Residuo (")

-0.1
13,75 13,80 13,85 13,90 13,95

(b)
Tempo (h)
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quantizagao, relacionada ao DSS2. (b) Comparacao do residuo obtido sem

erro de quantizagdo e com erro de quantizagao, relacionado ao DSS2.

9.2.1.4 Teste de Robustez do Filtro de Kalman Unscented

Os resultados apresentados até o momento nos mostram grande similaridade entre
os dois filtros utilizados em problemas de estimagao nao-linear. No entanto, onde
estaria a maior vantagem de se escolher o Filtro de Kalman Unscented para estimar

a atitude de um satélite artificial?
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Como foi visto, ainda que diante de resultados muito proximos ao FKE, o FKU
nao faz uso de linearizagoes ou aproximacgoes das equacoes nao-lineares existentes
no modelo do sistema. S6 este fator, inicialmente, fornece uma maior qualidade e
confiabilidade dos resultados obtidos. Para que se possa verificar com maior clareza
a precisao e eficiéncia do Filtro de Kalman Unscented é apresentado a seguir o

comportamento dos dois filtros, diante de condicoes iniciais imprecisas.

Na figura 9.16 sao considerados valores iniciais das componentes da atitude muito
distantes dos valores verdadeiros, com roll, pitch e yaw de 10° cada um. E sabido
que tais valores sao proximos de zero, aproximadamente -0,5°, -0,45° e -1,5° para o
conjunto de medidas em teste. As demais condigoes iniciais (ver tabelas 9.3) foram
mantidas constantes. O que se observa é que, mesmo levando mais tempo, o FKE
ainda converge para o valor esperado da atitude (aproximadamente -0.5° para roll
e pitch e -1,5° para yaw), ao contrario do FKU que converge rapidamente, quase
instantaneamente. Nota-se também uma incompatibilidade dos erros de atitude es-
timados pelo FKE (covariancia), pois a atitude estimada esta muito longe do valor
esperado de convergéncia e ainda assim o FKE assume erros pequenos (sigma). Este
comportamento é observado até que o FKE atinja a convergéncia e seus erros fiquem
em torno do obtido pelo FKU.
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No proximo caso, apresentado a seguir, é considerado outros valores de condigoes
iniciais de atitude de forma que se possa observar quando o FKE deixa de convergir

e torna-se inadequado para o problema.

E considerado o valor radicalmente incorreto de 20° para os angulos de roll, pitch e
yaw iniciais. Na figura 9.17, observa-se claramente que o FKU converge nos primei-
ros instantes, ao contrario do comportamento obtido pelo FKE, que esta claramente
divergente em roll. Este caso nos mostra que diante de condicoes iniciais deteriora-
das, as linearizacoes realizadas no FKE nao sao aproximacoes suficientemente boas
fazendo com que o filtro perca a capacidade de estimar com precisao o estado do
sistema durante o periodo considerado. O FKU ainda assim convergiu, mostrando

sua robustez e desempenho claramente superior nesta situacao.
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9.2.2 Estado Estimado através dos Quatérnions

Em geral, os problemas que envolvem estimacao da atitude podem apresentar nas
equacoes da dinamica algum tipo de nao linearidade, podendo tornar ineficaz o
processo de estimacao com os angulos de Euler devido as singularidades ocasionadas
pelas funcoes trigonométricas presentes no modelo. Para uma anéalise mais precisa do
problema em questao, ¢ apresentado a seguir os resultados da estimacao do estado
utilizando os quatérnions para representar a atitude. Como as equacoes da dinamica
com os quatérnions sao lineares, entao o FKE e o FKU foram aplicados somente na

fase de atualizacao dos filtros.
9.2.2.1 Dados de Entrada

Para estimar a atitude do satélite quando esta é representada pelos quatérnions,
algumas conversoes sao realizadas durante a inicializacao dos filtros de modo a
transformar as variaveis que dependem dos angulos de Euler para quatérnions. As
condicgoes iniciais em quatérnions sao equivalentes as apresentadas pelo conjunto de
tabelas 9.3. No entanto, a tabela 9.5 apresenta as condigoes iniciais que necessitaram
ser ajustadas e transformadas para quatérnions, com o intuito de tornar mais claro

os valores dos dados de entrada.

Tabela 9.5 - Informacoes iniciais para inicializacao dos estimadores com quatérnions para
o satélite CBERS-2

| Atitude Inicial

p(°) [0 ]|aq | O
0(°) 10| g0
P(°) |0 g3]0

qs | 1

| Erro da Atitude (P) || Ruido Dinamico da atitude (Q) |
06(°) [ 05[] g1 [ 0,19.10°" [ 04(°) [ 0,05 [| oqa 0,19.10°°
o9(°) | 0,5 || g2 [ 0,19.107" [ 09(°) | 0,05 || oge 0,19.10°°
oy(°) [ 0,5 || g3 [ 0,19.107" [ 0(°) | 0,05 || ogs 0,19.10°°
Oq4 0 Oqa 0

onde q1, g2, g3, q4 sao as componentes dos quatérnions que representam a atitude

e Oq1, Og2, 0g3, Oqa SA0 OS eITOs em quatérnions associados aos erros em angulos de
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Euler (04, 09, 0y). Importante salientar que a matriz de covariancia (P) e de ruido
dindmico (Q) associadas aos quatérnions sdo reduzidas através das equagoes 7.18 e
7.19.

9.2.2.2 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented

Os angulos de atitude estimados em roll, pitch e yaw foram obtidos a partir dos
quatérnions estimados e estao apresentados na figura 9.18. O comportamento obtido
pelo FKE e FKU estao de acordo com a referéncia (MMQ), além de serem muito
proximos aos valores estimados pela abordagem de angulos de Euler. A tabela 9.6
apresenta a média e o desvio padrao da diferenca entre a atitude estimada (e) pelos
filtros com o obtido pela referéncia (r) de MMQ. Assim como para a atitude estimada
com angulos de Euler, a estimacao obtida através da abordagem dos quatérnions com
o FKU forneceu resultados mais proximos aos da referéncia, quando comparado ao
FKE. Pela tabela 9.6 confirma-se a consisténcia estatistica do FKU, uma vez que os

desvios-padrao em relacao ao MMQ estao dentro da faixa de 1 sigma do FKU.
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Figura 9.18 -
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(a) Angulo roll de atitude estimado com quatérnions. (b) Angulo pitch de

atitude estimado com quatérnions. (¢) Angulo yaw de atitude estimado com

quatérnions.

O comportamento do bias estimado estd mostrado na figura 9.19. O FKE mostra
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Tabela 9.6 - Média e desvio padrao do erro em torno da atitude de referéncia (MMQ), com
o uso dos quatérnions

Estimador | Atitude | Média (°) | Desvio Padrao ( °)
FKE De-Op -0,0068 0,0186
6.0, | 00142 0,0254
bethy | 0,3730 05175
FKU De-Or -0,0001 0,0015
0.0, | 0,0011 0,0024
Vet | 0,1997 0,4706

nao ter atingido um estado de convergéncia para o bias e os desvios associados
a z ez sao de 0,0416°/h e 0,0859°/h | respectivamente. Porém para o FKU as
componentes estimadas em x e z mostram-se ter convergido e possuem um desvio
padrao de 0,0006°/h na coordenada = e 0,0054°/h na coordenada z, considerando
o periodo analisado. A componente y nao atingiu um estado estacionario, sendo
necessario um nimero maior de observacoes a serem processadas. O bias estimado
em y apresenta um comportamento similar ao obtido com angulos de Euler, com
desvio padrao de aproximadamente 0,05°/h para o FKE e de 0,07°/h para o FKU.
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(c) no eixo z.

As figuras 9.20 e 9.21 apresentam os resultados da inovagao (diferenga entre valor
calulado e medido apos a fase de propagacao) e dos residuos (diferenga entre valor

calulado e medido apoés a fase de atualizagdo) obtidos pelos sensores solares 1 e 2,
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para ambos os filtros. Podemos observar que embora estes resultados sofram uma
variacao, sua média é proxima de zero e estd dentro da faixa de erro considerado

para as medidas destes sensores (£0,6°).
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Figura 9.20 - (a) Inovacao relacionada ao DSS1 obtida com quatérnions. (b) Residuo rela-

cionado ao DSS1 obtido com quatérnions.
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Figura 9.21 - (a) Inovacao relacionada ao DSS2 obtida com quatérnions. (b) Residuo rela-

cionado ao DSS2 obtido com quatérnions.

A inovacao e o residuo associados aos sensores de Terra, IRES1 e IRES2 estao apre-
sentados nas figuras 9.22 e 9.23. Pode-se observar que os resultados do residuo para
o FKU permanecem dentro da faixa de erro estipulada para este sensor (£0,06°),
figuras 9.22b e 9.23b. O residuo obtido com o FKU, quando comparado com o ob-
tido pela abordagem de angulos de Euler, fornece resultados mais proximos de zero

e portanto melhores quando comparado com o FKE. Isto quer dizer que o valor cal-
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culado pelas equacoes do sensor de Terra utilizando a atitude que foi estimada em
cada instante estd muito proximo ao valor que foi observado pelo sensor, e portanto

o residuo é proximo de zero.
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Figura 9.22 - (a) Inovacao relacionada ao IRES1 obtida com quatérnions. (b) Residuo re-

lacionado ao IRES1 obtido com quatérnions.
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Figura 9.23 - (a) Inovacao relacionada ao IRES2 obtida com quatérnions. (b) Residuo re-

lacionado ao IRES2 obtido com quatérnions.

Os erros estimados a partir da matriz de covariancia, pelos filtros unscented e esten-
dido, para a atitude sao apresentados na figura 9.24, e para o bias na figura 9.25.
Para ambos os filtros, os erros estimados nos eixos de roll, pitch e yaw parecem ter
atingido um valor de convergéncia. Para os eixos de roll e pitch o erro estimado
foi de 0,06 ° para o FKU e para o FKE estes erros foram de 0,05°. Para o eixo de
yaw os erros estimados pelo FKU e pelo FKE foram de 0,5° e em torno de 0,3°,

respectivamente.
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Figura 9.24 - Erro da atitude estimada com quatérnions (a) em roll, (b) em pitch, (c) em

Yaw.

Os erros estimados para o bias, durante o periodo analisado, mostram que o FKU
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atingiu um estado estacionario, enquanto que o FKE com o uso de quatérnions ainda

nao estad devidamente ajustado para o bias.
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Figura 9.25 - Erro do bias estimado com quatérnions (a) no eixo x, (b) no eixo y, (c¢) no

eixo z.
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9.2.3 Estado Estimado através dos Incrementos de Quatérnions

Nesta se¢ao serao apresentados os resultados obtidos com a abordagem dos incremen-
tos de quatérnions. Esta abordagem ¢ ttil em problemas que utilizam a abordagem
dos quatérnions e se deseja diminuir a dimensao do vetor de estado a ser estimado.
Neste trabalho, o incremento do quatérnion é aplicado somente durante a fase de
atualizacdo dos filtros. Apos o incremento do quatérnion (§ q) ser estimado, este
é composto ao quatérnion propagado a fim de se recuperar o quatérnion completo

estimado (4 componentes).
9.2.3.1 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented

O comportamento obtido para a atitude estimada pelo FKU e FKE é apresentado
na figura 9.26, e a comparacao entre a atitude estimada por esta abordagem entre

os filtros e 0 MMQ sao apresentados na tabela 9.7.

Assim como nas abordagens anteriores, a atitude estimada utilizando os incrementos
de quatérnions, considerando o FKE e o FKU estao dentro do previsto pela atitude
de referéncia (MMQ). A consisténcia estatistica do FKU é mantida e pode ser verifi-
cada pelo desvio-padrao em relacao ao MMQ mostrado na tabela 9.7 que esta dentro
de £1 sigma do FKU, para roll e pitch. Para o angulo de yaw observa-se que os
filtros possuem o mesmo comportamento, apesar do MMQ apresentar uma variagao
maior no inicio do processo de estimacao, similar ao caso do FKU via quatérnions,
Fig. 9.18c.
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Figura 9.26 - (a) Angulo roll de atitude estimado com o incremento do quatérnion. (b) An-
gulo pitch de atitude estimado com o incremento do quatérnion. (c) Angulo

yaw de atitude estimado com o incremento do quatérnion.

Os resultados estimados para o bias sao apresentados na figura 9.27, onde se observa
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Tabela 9.7 - Média e desvio padrao do erro em torno da atitude de referéncia (MMQ), com
o uso do incremento de quatérnion

Estimador | Atitude | Média (°) | Desvio Padrao ( °)
FKE | ¢w-0, | -0,0066 0,0187
0.0, | 0,0142 0,0254
bethy | 0,3774 0,5215
FKU De-Or 0,0019 0,0050
6.6, | 0,0008 0,0098
ety | 0,3553 0,5139

o mesmo comportamento de ambos os filtros FKE e FKU para as componentes esti-
madas em x, y e z. As trés componentes ainda nao atingiram um estado estacionario

sendo necessario um periodo maior de analise.

96



5,92
5,90 L

5,88
586 W
o AR 20

5,84
5,82
5,80 2 s
i, o OFKE
' oK vt KFKU
&

ex ("h)

5,76
5,74
5,72 T T T

4,95
4,90

4,85 Prieox

4,80 Soiees -
@0 WOW.W

4,75 %'ZKA\ Rk
4,70 &%&Wﬂ%% RS v

4,65 NWW
¥FKU
4,60

4,55 T T T

ey (*/h)

2,96

2,91

2,86

2,81

&FKE
KFKU

£z (%h)

2,76

2,71

2,66 T
13,75 13,80 13,85 13,90 13,95
(c)
Tempo (h)
Figura 9.27 - Componente do bias estimada com o incremento do quatérnion (a) no eixo

x, (b) no eixo y, (¢) no eixo z.

Os resultados da inovacao e residuos dos sensores DSS1 e DSS2 sao mostrados nas
figuras 9.28 e 9.29. Para os sensores IRES1 e IRES2, os resultados sao apresenta-

dos pelas figuras 9.30 e 9.31. No caso dos resultados da inovagao e dos residuos,
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nao sao observadas diferencas significativas com relagao aos resultados obtidos pela

abordagem dos quatérnions, comentada na Se¢ao 9.2.2.
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Figura 9.28 - (a) Inovacao relacionada ao DSS1 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao DSS1 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.29 - (a) Inovacao relacionada ao DSS2 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao DSS2 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.30 - (a) Inovacao relacionada ao IRES1 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao IRES1 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.31 - (a) Inovacao relacionada ao IRES2 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao IRES2 obtido com o incremento do quatérnion.

A seguir sdo apresentados os erros estimados na atitude (via matriz de covariancia),
figura 9.32, e os erros estimados no bias, figura 9.33. Observa-se que na presente
abordagem, os erros estimados por ambos os filtros sao iguais, da ordem de aproxi-
madamente 0,05° para roll e para pitch, e 0,3° para o erro estimado em yaw. No

entanto, para o bias o erro estimado nao parece estabilizado para ambos os filtros.
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Figura 9.32 - Erro da atitude estimada com o incremento do quatérnion (a) em roll, (b)
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9.3 Resultados para o Satélite CBERS-2B

Nesta secao apresentam-se os resultados obtidos para o satélite CBERS-2B. O intuito
desta secao nao é o de apenas estimar o estado, mas também o de validar as anélises
feitas pelo filtro de Kalman Unscented quando este é aplicado a um outro conjunto
de dados. Para isto foi considerado o satélite CBERS-2B, que possui as mesmas
caracteristicas do satélite CBERS-2. Neste caso, utilizou-se os dados dos sensores
de estrelas a bordo do satélite CBERS-2B a fim de se comparar os resultados dos

métodos desenvolvidos com referéncias geradas por este sensor.
9.3.1 Estado Estimado através dos Angulos de Euler

Serao apresentados a seguir o estado estimado pelo FKU e pelo FKE, quando os

angulos de Euler sao utilizados para representar a atitude.
9.3.1.1 Dados de Entrada
As variaveis de estado iniciais, assim como as caracteristicas dos sensores escolhidos

e os erros associados ao estado e a dinamica sao listados na tabela 9.8, a seguir.

Tabela 9.8 - Informacoes iniciais para inicializagdo dos estimadores com angulos de Euler
para o satélite CBERS-2B

| Vetor de Estado Inicial (xo) | Erro do Estado (P) |
() [0 [ ex(°/h) | 15,10 | 05(®) | 05 || oox(°/h) | 1,0
6(°) | 0] ey(°/h) 14,75 a9(°) 1 0,5 || ooy(°/h) | 1,0
P(°) | 0| €,(°/h) 5,00 ap(°) | 0,5 || 0ez(°/h) | 1,0

| Ruido Dinamico (Q) |
a4(°) | 0,05 || oox(°/h) | 0,01
76(°) | 0,05 || 0oy(°/h) | 0,01
75(%) 10,05 || 0=(°/h) | 0,005

| Ruido das Observagées (R) |

opss1(°) | 0,5 || omes1(°) | 0,05
opss2(°) | 0,5 || orres2(°) | 0,05
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9.3.2 Analise dos Dados dos Sensores de Estrelas

Os sensores de estrelas a bordo do satélite CBERS-2B foram descritos com detalhes
na Se¢do 5.4. Sdo duas unidades (STS1 e STS2) cujos eixos 6ticos no corpo do

satélite estao separados conforme a Fig. 9.34.

f o =20 deg
|| [ =45 dea
STS, s ||I __=»STS,
. e ;_::'.
- g X,

Figura 9.34 - Posigao dos sensores de estrelas 1 e 2. Fonte: (SILVA et al., 2006)

Este sensor apresentou problemas nas suas medidas quando a 6rbita do satélite pas-
sava em territorio brasileiro, conforme (ARCANJO, FERREIRA, 2009), devido a alta
concentracao de radiagao espacial na regiao da anomalia magnética. O trabalho re-
lata que na altitude orbital do CBERS-2B e na regiao da anomalia, tem-se registrado
a falta sisteméatica de uma solucao valida para determinacao de atitude através do

sensor de estrelas a bordo.

Entretanto, para fins de comparacao com o desenvolvimento proposto neste trabalho,
selecionou-se um periodo onde algumas medidas esparsas dos sensores de estrelas
estavam presentes (ver Fig.9.35), a passagem diurna do dia 16 de dezembro de 2008.
Foi utilizado o algoritmo TRIAD (SHUSTER, OH, 1981) para processar as medidas
individuais das unidades STS 1 e 2, e também o resultado combinado conforme

descrito em (SILVA et al., 2006). A Fig. 9.35 mostra os resultados de determinacao
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de atitude usando estes dados. Nota-se a dispersao em roll e pitch das atitudes
estimadas pelas unidades 1 e 2. Optou-se entao por utilizar os resultados combinados
das unidades 1 e 2, conforme explicitados na Tab. 9.9, para realizar as comparacoes

com os filtros desenvolvidos neste trabalho.
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Figura 9.35 - Resultados de determinagao de atitude usando o algoritmo TRIAD nos dados

dos sensores de estrelas.
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Tabela 9.9 - Resultados de determinacao de atitude combinando os sensores de estrelas
unidades 1 e 2

’ Hora H roll(°) \ pitch(°) ‘ yaw(°) ‘

13,19 || -0,71 0,78 3,69
13,19 || -0,68 0,73 3,69
13,20 || -0,68 0,73 3,70
13,20 || -0,68 0,73 3,71
13,21 || -0,69 0,73 3,73
13,21 || -0,69 0,71 3,72
13,21 || -0,70 0,71 3,74
13,22 || -0,70 0,69 3,75
13,22 || -0,69 0,69 3,77
13,22 || -0,69 0,68 3,78
13,23 || -0,67 0,68 3,79
13,23 || -0,67 0,68 3,79
13,23 || -0,66 0,67 3,81
13,25 || -0,65 0,65 3,30
13,25 || -0,65 0,66 3,79
13,26 || -0,64 0,65 3,30
13,26 || -0,65 0,64 3,30
13,26 || -0,66 0,62 3,81
13,27 || -0,69 0,59 3,82
13,27 || -0,70 0,60 3,82
13,27 || -0,70 0,58 3,82

Notar que os resultados conforme a Tab. 9.9, estao espacados de cerca de 13s e o

intervalo de dados apresenta um lapso de quase lmin.
9.3.2.1 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented

O comportamento do estado estimado pelo FKE e pelo FKU sao apresentados pelas
figuras 9.36 a 9.37. A atitude estimada pelos filtros é comparada com as fornecidas
pelos sensores de estrelas que estao a bordo do CBERS-2B. Nota-se que, foi possivel
obter somente algumas observagoes do sensor de estrelas proximos aos instantes re-
lacionados as observacoes realizadas pelo sensor de Terra e sensor solar, ou seja, nem
todo o intervalo foi coberto. Devido ao fato do sensor de estrelas ter uma precisao
especificada melhor, suas observacoes serviram como parametro para a andlise da

atitude estimada pelos filtros.

Inicialmente considerou-se a atitude de 0 ° para roll, pitch e yaw de modo a observar
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se os filtros convergiriam rapidamente para os valores medidos pelo SE (sensor de
estrelas). Pela figura 9.36a verifica-se que o comportamento de roll estimado pelos
filtros é proximo ao observado pelo SE. No entanto pitch e yaw, figuras 9.36b e 9.36¢
apresentam o mesmo comportamento para ambos os filtros, porém ainda distante do
observado pelo SE. Para uma analise mais precisa a respeito das comparacgoes dos
valores estimados pelos filtros e as observacoes realizadas pelo SE seria necessario

um periodo com um conjunto maior de observacoes do sensor de estrelas.
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Figura 9.36 - (a) Angulo roll de atitude estimado com angulos de Euler. (b) Angulo pitch de

atitude estimado com angulos de Euler. (c¢) Angulo yaw de atitude estimado

com angulos de Euler.

A figura 9.37 apresenta as componentes do bias estimadas pelo FKE e pelo FKU. No
periodo considerado, apesar da converéncia nao ter sido atingida, a variagao sofrida

pelas componentes dos biases é pequena, além de apresentar um comportamento
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similar para ambos os filtros.
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Figura 9.37 - Componente do bias estimada com angulos de Euler (a) no eixo x, (b) no

eixo y, (¢) no eixo z.

Os resultados da inovacao e do residuo relacionados aos sensores solares DSS-1 e 2
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associados a cada filtro estao apresentados nas figuras 9.38 e 9.39. A partir destas
figuras é possivel notar o efeito dos erros de quantizagao presentes nas medidas deste
tipo de sensor. Como foi analisado e discutido na Secao 9.2.1.3 a suavizacao deste
erro no processo de estimacao nao causa diferencas relevantes no estado estimado e

por isso nao serao apresentados novamente para o satélite CBERS-2B.
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Figura 9.38 - (a) Inovacao relacionada ao DSS1 obtida com angulos de Euler. (b) Residuo

relacionado ao DSS1 obtido com angulos de Euler.
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Figura 9.39 - (a) Inovacao relacionada ao DSS2 obtida com angulos de Euler. (b) Residuo

relacionado ao DSS2 obtido com angulos de Euler.

Para os sensores de Terra (IRES-1 e 2) a inovagao e o residuo sdo mostrados nas
figuras 9.40 e 9.41 onde se observa a concordancia entre os resultados obtidos pelo
FKU e FKE. Os residuos se mantém proximos de zero e dentro da faixa de erro

estipulada para este tipo de sensor (£0,05°).
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Figura 9.40 - (a) Inovagao relacionada ao IRES1 obtida com angulos de Euler. (b) Residuo

relacionado ao IRES1 obtido com angulos de Euler.
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Figura 9.41 - (a) Inovagao relacionada ao IRES2 obtida com angulos de Euler. (b) Residuo

relacionado ao IRES2 obtido com angulos de Euler.

Os erros da atitude estimados pelos filtros via matriz de covariancia, figura 9.42, e

dos erros dos bias estimados, figura 9.43, sao apresentados e discutidos a seguir.

A partir da figura 9.42 observa-se que para ambos os filtros os erros estimados
convergem, com o FKU mantendo o erro estimado sempre superior ao estimado pelo
FKE. Este fato caracteriza o aspecto conservador do FKU (a favor da seguranca)
com relacao ao FKE. Para os eixos de roll e pitch, o FKE estimou um erro de

aproximadamente 0,04 °, enquanto o erro estimado pelo FKU ficou em torno de
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0,06°. Para o eixo de yaw, o erro estimado para os filtros foi menor que 0,25° ao

final.
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Figura 9.42 - Erro da atitude estimada com angulos de Euler (a) em roll, (b) em pitch, (c)

em yaw.
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Durante o periodo analisado, o erro estimado (via matriz de covariancia) nas compo-
nentes do bias nao atingiram um valor de convergéncia, apesar destes erros estarem
diminuindo com o tempo e serem similares em comportamento para os filtros uns-

cented e estendido, figura 9.43.
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9.3.2.2 Velocidade de Convergéncia dos Sensores IRES e DSS

E sabido que as observacoes realizadas por sensores estelares possuem boa precisio e
por isso suas medidas foram selecionadas, pois além de servir como referéncia para a
atitude estimada, também seria possivel inferir sobre a precisao dos sensores de Terra
e solar. Devido ao fato do CCS do INPE ter acesso aos dados fornecidos pelo SE, foi
selecionado um intervalo de tempo onde se possuia um maior nimero de medidas,
embora exista uma falta sistemética de uma solucao valida para determinacao de
atitude, por parte deste sensor, em boa parte do territério nacional, fazendo com

que as observagoes sejam escassas durante a passagem do satélite.

Pela figura 9.36 nota-se que para uma atitude de 0° as estimativas obtidas da ati-
tude a partir dos sensores de Terra e solar nao estao suficientemente proximas as
medidas observadas pelo SE, embora os filtros tenham o mesmo comportamento.
Para uma melhor andlise destes resultados, os filtros foram inicializados com um
valor de atitude proxima ao que esté sendo observado pelo SE, -0,6 ° para roll, 0,6 °
para pitch e 3,7° para o angulo de yaw. A atitude estimada pelo FKU e pelo FKE

estao apresentadas a seguir.
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Figura 9.44 - (a) Angulo roll de atitude estimado com angulos de Euler. (b) Angulo pitch de

atitude estimado com angulos de Euler. (c¢) Angulo yaw de atitude estimado
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com angulos de Euler.

Observa-se que mesmo a partir de um valor de atitude proximo ao observado pelo SE,
os filtros mantém o mesmo comportamento anterior, sendo evidente que em pitch a

caracteristica diferenciada do SE nao sofreu alteragao. Isto pode ser justificado pelo

119




fato de que, o satélite ao passar pela estacao terrena de Cuiaba-MT sofre grande
influéncia da chamada Anomalia Magnética do Atlantico Sul (AMAS). A AMAS é
uma regiao onde o efeito de protecao da magnetosfera perde parte de sua eficiéncia
e absorve mais particulas de vento solar do que outras regioes. Resultados, como os
obtidos em Arcanjo e Ferreira (2009) sugerem forte correlagao entre a area de maior
pronunciamento (maior depressao do campo magnético) da Anomalia Magnética do
Atlantico Sul, na altitude orbital do satélite CBERS-2B, e as posi¢oes geograficas
onde se tem registrado a falta sistematica de uma solucao valida para determinacgao

de atitude, por parte do sensor de estrelas, a bordo deste satélite.

A figura 9.45 apresenta o indice de ocorréncia de cenas, do satélite CBERS-2B, com
dados vélidos do sensor de estrelas na regiao de abrangéncia da estacao de recepc¢ao
do INPE em Cuiaba-MT e as isolinhas do campo magnético terrestre na regiao de
pronunciamento da AMAS na altitude de 778km. Nota-se que grande parte da area
de alcance da estacao de recepgao de Cuiaba esta incluida no dominio de manifes-
tagdo da AMAS. Os indices de incidéncia de cenas variam de 0.05 a 1.00 (corres-
pondente a 100%). As cores mais frias representam maiores indices. A inexisténcia
de pontos representativos significa auséncia de dados vélidos do sensor de estrelas
nestas regides. As isolinhas correspondentes as cores mais frias representam maiores

valores para a intensidade do campo magnético, (ARCANJO, FERREIRA, 2009).
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Figura 9.45 - Ocorréncia de cenas com dados de sensor de estrelas e isolinhas da AMAS.
Fonte: Arcanjo e Ferreira (2009)

Conclui-se que roll e yaw do SE estao dentro de 1 sigma do FKU, mas pitch esta
em desacordo. Nas circunstancias do teste ¢ mais provavel que o pitch do SE esteja

equivocado, pelas razoes ja expostas.
9.3.2.3 Teste de Robustez do Filtro de Kalman Unscented

Esta secao é dedicada a demonstrar a eficiéncia do filtro de Kalman Unscented com
relacao ao filtro de Kalman Estendido, quando alimentados com condicoes iniciais

imprecisas, repetindo o teste feito anteriormente para o satélite CBERS-2.

A figura 9.46 apresenta a comparacao entre o FKE e o FKU, quando os filtros sao
inicializados com valores distantes dos valores verdadeiro para as componentes da
atitude. A atitude inicial considerada é de 10° para os eixos de roll, pitch e yaw,
embora os valores de convergéncia dos filtros seja de aproximadamente -0,7° para
roll, 0,5° para pitch e 3,5 ° para yaw. O que se pode observar pelo comportamento da

atitude estimada ¢ que o FKU converge quase instantaneamente, enquanto o FKE
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exige um tempo maior para atingir a convergéncia.

122



*  FKE —— FKE - sigma FKE - sigma
+ FKU  ===-- FKU + sigma =----- FKU - sigma
6,0
5,0 )\
4,0 \

30 1\

'0,'0 T T T T T T

-1,0

-2,0

(a)

9.5 KKK KK KK
r

3,5 N

1,5

I:-——w-—w-wv—-w—v-&nm mmmmmm I
T T T T

(b)

10,0
9,0
8,0
7,0
6,0
5,0
4,0
3,0
2,0

13,20 13,22 13,24 13,26 13,28 13,30 13,32 13,34

(c)
Tempo (h)

yaw (")

Figura 9.46 - (a) Angulo roll e seu erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU. (b) Angulo
pitch e seu erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU. (c¢) Angulo yaw e seu
erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU.
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Para se verificar até que ponto as linearizacoes realizadas pelo FKE sao eficientes,
a atitude inicial foi exageradamente inicializada para 20° nos 3 eixos para ambos
os filtros. A figura 9.47 mostra claramente a robustez do FKU em situagoes onde as
condicoes iniciais estao muito incorretas. Pode-se supor que, as linearizagoes realiza-
das pelo FKE nao sao mais suficientemente proximas dos valores nominais levando

o filtro a divergir.
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Figura 9.47 - (a) Angulo roll e seu erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU. (b) Angulo
pitch e seu erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU. (c¢) Angulo yaw e seu

*  FKE ——FKE + sigma  ——FKE - sigma

erro (sigma) estimado pelos FKE e FKU.
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9.3.3 Estado Estimado através dos Quatérnions

Para que a analise em torno do filtro de Kalman Unscented fique completa, a se-
guir serao apresentados os resultados para o estado estimado quando a atitude é
representada pelos quatérnions, tornando a equagao da dinamica linear (ao contra-
rio da equagao dinamica escrita em fungao dos angulos de Euler). Lembrar que para
esta abordagem a matriz de covariancia foi reduzida de forma a evitar provaveis
singularidades, oriundas da correlacao entre a quarta componente do quatérnion e

as demais, durante a fase de propagacao desta matriz.
9.3.3.1 Dados de Entrada

A tabela 9.10 apresenta os dados de entrada dos filtros que foram transformados em
correspondentes de quatérnions. Os demais parametros de entrada foram mantidos

iguais aos utilizados pela abordagem de angulos de Euler (ver tabela 9.8).

Tabela 9.10 - Informagoes iniciais para inicializacdo dos estimadores com quatérnions para
o satélite CBERS-2B

| Atitude Inicial

p(°) [0 aq |0
0(°) 10| g0
P(°) |0 g3]0

qs | 1

| Erro da Atitude (P) || Ruido Dinamico da atitude (Q) |
06(°) [ 05[] g1 [ 0,19.10°" [ 04(°) [ 0,05 [| oqa 0,19.10°°
o9(°) | 0,5 [ g2 [ 0,19.107" [ 09(°) | 0,05 || oq2 0,19.10°°
oy(°) [ 0,5 || g3 [ 0,19.107" [ 0(°) | 0,05 || ogs 0,19.10°°
O0q4 0 0q4 0

9.3.3.2 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented

O estado estimado (atitude e bias) pelos filtros unscented e estendido estao ilustrados
nas figuras 9.48 a 9.49.

O comportamento da atitude estimada pelos filtros, figura 9.48 sao similares aos
obtidos pela abordagem de angulos de Euler, exceto pelo comportamento de yaw

onde a atitude estimada se aproximou mais rapidamente das observagoes realizadas

126



pelo SE. No entanto, o fato da atitude estimada nao ser tao proxima as medidas
realizadas pelo SE nao afeta a qualidade da estimacao realizada pelo FKU e pelo
FKE, pois como foi justificado na Secao 9.3.2.2, as medidas obtidas pelo SE podem

ter sido corrompidas devido a radiacoes presentes no espaco.
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Figura 9.48 - (a) Angulo roll de atitude estimado com quatérnions. (b) Angulo pitch de
atitude estimado com quatérnions. (c) Angulo yaw de atitude estimado com

quatérnions.

Durante o periodo considerado para a anélise, observa-se que as componentes estima-
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das para o bias do gyro, figura 9.49, pelo FKU ficaram praticamente estacionérias,

enquanto o FKE ainda sofre uma pequena variacao principalmente nos eixo y e z.
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Figura 9.49 - Componente do bias estimada com quatérnions (a) no eixo x, (b) no eixo y,

(c) no eixo z.
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As figuras 9.50 e 9.51 mostram os resultados da inovac¢ao e do residuo dos senso-
res DSS-1 e 2 para a abordagem de quatérnions bastante semelhantes ao caso de

estimacgao dos angulos de Euler.

Sensor Solar Digital 1

1.4
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. «FKU

e
o

S
=
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Inovagao (")
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-
]
- O
- | O

o
™
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-0,8
13,20 13,22 13,24 13,26 13,28 13,30 13,32 13,34
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Tempo (h)

¢FKE
* FKU

Residuo {)

Figura 9.50 - (a) Inovacao relacionada ao DSS1 obtida com quatérnions. (b) Residuo rela-

cionado ao DSS1 obtido com quatérnions.

130



Inovagéo ()
s
=3}

-1,0

-1,2

0,6
0,4
0,2
0,0

)

g -0,2
-0,4
-0,6
-0,8
-1,0

Resid

-1,2

13,20

Figura 9.51 - (a) Inovacao relacionada ao DSS2 obtida com quatérnions. (b) Residuo rela-
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cionado ao DSS2 obtido com quatérnions.

As figuras 9.52 e 9.53 apresentam a inovacao e o residuo relacionados aos sensores
IRES-1 e 2. Ao contréario dos residuos obtidos pelos filtros com o sensor solar, o
sensor de Terra fornece medidas diretas de roll e pitch, tornando seus residuos mais

proximos de zero. Isto é mais evidente nos residuos obtidos pelo FKU, figuras 9.52b

e 9.53b.
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Figura 9.52 - (a) Inovagao relacionada ao IRES1 obtida com quatérnions. (b) Residuo re-

lacionado ao IRES1 obtido com quatérnions.
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Figura 9.53 - (a) Inovagao relacionada ao IRES2 obtida com quatérnions. (b) Residuo re-

lacionado ao IRES2 obtido com quatérnions.

A seguir sao mostrados os erros estimados (covariancia) na atitude, figura 9.54, e
no bias, figura 9.55. O erro estimado tanto para roll quanto para pitch pelo FKE
é de aproximadamente 0,045° e pelo FKU o erro estimado para ambos os eixos é
de 0,05°, figuras 9.54a e 9.54b . Para yaw, figura 9.54c, o erro parece ainda nao ter

convergido e isso é justificado pelo fato deste eixo ser o menos observavel.
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Figura 9.54 - Erro da atitude estimada com quatérnions (a) em roll, (b) em pitch, (c) em

Yyaw.

O erro estimado nas componentes do bias pelo FKU atingiu a convergéncia em torno
do valor de 1°/h, figura 9.55, ja o FKE nao atingiu um estado estacionério durante

o periodo da analise, apesar de seus valores estarem diminuindo com o tempo.
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9.3.4 Estado Estimado através dos Incrementos de Quatérnions

Esta secao apresentara os resultados obtidos da estimacao do estado do satélite
CBERS-2B, utilizando a abordagem dos incrementos de quatérnions. Os dados de
entrada dos filtros sao os mesmo que foram utilizados para a estimacao com a abor-

dagem dos quatérnions (ver tabela 9.10).
9.3.4.1 Estado Estimado com Filtro de Kalman Unscented

A comparacao entre as atitudes estimadas pelos filtros unscented, estendido e pela
atitude observada pelo sensor de estrelas sao destacadas na figura 9.56. Podemos
observar que, assim como na atitude estimada pela abordagem de angulos de Euler,
os filtros mantém comportamento similar durante todo o periodo considerado, apesar

de nao seguir a atitude medida pelo SE.
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Figura 9.56 - (a) Angulo roll de atitude estimado com o incremento do quatérnion. (b) An-
gulo pitch de atitude estimado com o incremento do quatérnion. (c) Angulo

yaw de atitude estimado com o incremento do quatérnion.

As componentes dos biases dos gyros estimados apresentam os mesmos comporta-

mentos para o FKE e para o FKU, como mostra na figura 9.57.
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x, (b) no eixo y, (¢) no eixo z.

Os resultados da inovacao e dos residuos para os sensores DSS-1 e 2 sao apresentados
na figura 9.58 e 9.59, e para os sensores IRES-1 e 2 podem ser observados pela

figura 9.60 e 9.61. Os resultados sao similares aos obtidos pela estimacao através da
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abordagem de quatérnions, discutida na secao anterior.
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Figura 9.58 - (a) Inovacao relacionada ao DSS1 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao DSS1 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.59 - (a) Inovacao relacionada ao DSS2 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao DSS2 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.60 - (a) Inovacao relacionada ao IRES1 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao IRES1 obtido com o incremento do quatérnion.
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Figura 9.61 - (a) Inovacao relacionada ao IRES2 obtida com o incremento do quatérnion.

(b) Residuo relacionado ao IRES2 obtido com o incremento do quatérnion.

Os erros estimados (covariancia) na atitude, figura 9.62, sdo apresentados a seguir.
Observa-se que pela abordagem de incremento de quatérnions, os erros estimados
por ambos os filtros sao iguais, da ordem de aproximadamente 0,045° para roll e

para pitch, e 0,3° para o erro estimado em yaw.
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Figura 9.62 - Erro da atitude estimada com o incremento do quatérnion (a) em roll, (b)

em pitch, (c)em yaw.

A figura 9.63 apresenta o erro estimado para o bias nas componentes X, y e z pelo
FKU e FKE. Os erros estimados pelos filtros foram semelhantes, apresentando uma

pequena variacao decrescente com o tempo.
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144



9.4 Tempo de Processamento: Filtro de Kalman Unscented x Filtro de
Kalman Estendido

Apobs encerrado o processo de estimacao de estado para os satélites CBERS-2 e
CBERS-2B, através do filtro de Kalman Estendido e do Filtro de Kalman Unscented,
foi realizada uma analise quantitativa do tempo gasto pela CPU para processar as

7 medidas dos sensores de atitude pelos dois filtros.

Sabe-se que este tempo nao é um indicador absoluto, uma vez que depende de alguns
fatores importantes como, por exemplo, a capacidade do processador que esta sendo
utilizado para estimar a atitude, além da habilidade do programador. No entanto,
mesmo que quantitativa, esta analise auxilia na avaliacao da aplicabilidade do filtro
de Kalman Unscented em problemas nos quais a estimagao é processada em tempo
real, uma vez que este algoritmo amplia o niimero de vetores de estado de n para

2n + 1 vetores de mesma dimensao.

A tabela 9.11 apresenta o tempo que a CPU gasta para processar as medidas dos
sensores nas diferentes abordagens utilizadas para estimar a atitude. Para obter uma
estimativa mais confidvel do tempo de processamento, foi obtido a média de 100
iteracoes para cada filtro, em cada uma das abordagens. Lembrar que os programas
foram codificados em linguagem interpretada MATLAB, e num processador Intel
Core i3 com 3GB de memoria dindmica, executado no Sistema Operacional Windows
7 de 64bits.

Tabela 9.11 - Tempo Estimado para o Processamento das medidas dos sensores de atitude
pelos FKU e FKE

| Satélite || Abordagem | FKE (s) | FKU (s) |
Euler 0,0515 0,1430
CBERS-2 Quatérnions 0,0514 0,1389
Incremento de Quatérnions 0,0515 0,1266
Euler 0,0317 0,0876
CBERS-2B Quatérnions 0,0314 0,0820
Incremento de Quatérnions 0,0317 0,0776

Pode-se notar que, apesar do tempo de processamento consumido pelo FKU ser

superior ao do FKE, ainda assim este aumento nao é proporcional ao ntmero de
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sigma-pontos gerados no FKU, uma vez que este trabalha com 2n 4 1 vetores de
dimensdo n (6 ou 7), ao contrario do FKE que utiliza somente um vetor de dimensao

n.

Em todas as situacoes o gasto de CPU via FKU nao chega a ser 3 vezes o correspon-
dente do FKE, ainda bastante adequado para processamento em tempo real, preser-
vando a vantagem de ser um algoritmo mais robusto (ver Figs.(9.17) e Figs.(9.47))
e menos propenso a divergéncia devido a nao-linearidades. No FKE nota-se que o
tempo de processamento independe da formulacao adotada. No FKU é flagrante que
a formulacao via angulos de Euler tem maior gasto computacional nas duas situa-
¢oes (CBERS-2 e CBERS-2B), ja que este método necessita integragoes numeéricas
da dinamica de atitude. O menor gasto se da na formulacao via incremento de qua-

térnions, onde a dinamica de atitude é considerada linear e obtida analiticamente.
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10 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS
10.1 Introducao

A proposta principal deste trabalho foi de estimar a atitude de um satélite artifi-
cial, utilizando medidas reais de sensores de atitude, através da implementacao de
algoritmos da familia do Filtro de Kalman Sigma-Ponto, chamado filtro de Kalman
Unscented. Medidas reais em geral trazem problemas nao previstos em simulagoes
e que necessitam de implementacoes robustas dos algoritmos de estimacao. Neste
trabalho deparou-se com amostragens baixas, problemas de quantizagao e outras di-
ficuldades de fontes diversas e desconhecidas, como desalinhamentos, derivas, erros

sistematicos e ruidos nao previstos.

Sabe-se que o Filtro de Kalman Estendido (FKE) tem sido amplamente aceito como
uma ferramenta padrao nos problemas de estimacao de atitude e 6rbita. No entanto,
o Filtro de Kalman Unscented (FKU) aparece como uma alternativa para o Filtro
de Kalman Estendido e vem sendo estudado em diversas aplicacoes. Este algoritmo
aborda muitas das questoes de aproximacao do FKE e alcanca consistentemente
um nivel igual ou melhor de desempenho a um nivel comparavel de complexidade,
além de outras vantagens como, por exemplo, a média e covariancia da estimativa
do estado calculados para 2% ordem, ao contrario da precisao do FKE que é de 12

ordem.

O aspecto motivador deste trabalho é que, em geral, os problemas que envolvem
estimacao da atitude de satélites possuiem caracteristicas nao-lineares tanto nas
equacoes que representam a dinamica do movimento quanto no modelo das obser-
vacoes. De forma a analisar o desempenho deste novo algoritmo e compara-lo com
o estimador padrao aplicados a problemas nao lineares (FKE), optou-se por utilizar
um satélite que apresentasse alguma caracteristica nao-linear no modelo da dina-
mica ou no modelo das observagoes. Para realizar tal analise foi utilizado, além das
equacoes da dinamica, também dados reais de sensores que estao a bordo dos sa-
télites CBERS-2 e CBERS-2B. A disponibilidade destes dados, ainda que parciais,
pelo INPE permitiu verificar o desempenho do FKU quando alimentado com um

conjunto de dados escassos.
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10.2 Conclusoes

De forma a elucidar os beneficios e o desempenho do algoritmo baseado no mé-
todo Sigma-Ponto, foi realizada a aplicacao de diferentes abordagens no processo
de estimagao, incluindo a estimacao de estado através dos angulos de Euler, dos
quatérnions e dos incrementos de quatérnions. A formulacao matematica envolvida

em cada abordagem foi detalhada no Cap. 6.

No primeiro caso estudado, a estimacao do estado foi efetuada levando em conta da-
dos reais, fornecidos pelo CCS do INPE, dos giroscopios, sensores de Terra e sensores
solares que estao a bordo do satélite CBERS-2. Inicialmente a atitude do satélite foi
representada pelos angulos de Euler na implementacao do FKE e do FKU. Visto que
neste trabalho sao utilizados dados reais dos sensores e nao dados simulados, entao
nao seria possivel comparar os resultados estimados pelos algoritmos com algum
valor nominal de referéncia para a atitude. Uma forma de obter alguma referéncia
a respeito dos valores que foram estimados foi comparar os resultados da atitude
estimada com valores processados pelo Método de Minimos Quadrados. A equacgao
da dindmica do movimento do satélite CBERS-2 foi obtida por meio de um relatério
interno do INPE (FUMING,KUGA, 1999), onde algumas simplifica¢oes foram realiza-
das evitando-se problemas de singularidades, que sao caracteristicas nas aplicagoes
com angulos de Euler. Foi necessario integragao numérica da dinamica, usando o
algoritmo de Runge-Kutta de 4* ordem de passo fixo. Nesta abordagem, tanto a
dinamica quanto o modelo das observacoes sao nao-lineares e por isso o FKE e o

FKU foram aplicados nas fases de propagacao e atualizacao dos filtros.

Ao comparar os resultados obtidos pelos dois estimadores, ficou evidente a compe-
titividade dos filtros devido as similaridades do comportamento e das estatisticas.
A atitude estimada pelo FKE e pelo FKU seguiram o mesmo comportamento do
MMQ. Tais resultados indicam que a implementacao do filtro de Kalman wunscen-
ted foi bem sucedida, uma vez que o comportamento do estado estimado foi muito

semelhante ao dos resultados obtidos com o FKE.

Uma outra analise foi feita com o intuito de verificar como os erros de quantizagao,
presentes nas medidas feitas pelos sensores solares, influenciam o estado estimado.
Os resultados mostraram que o tnico efeito significativo foi notado na suavizacao

dos residuos e da inovagao dos sensores solares 1 e 2.
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Como os filtros mostraram-se competitivos e os resultados muito similares, entao
a proxima fase foi dirigida a verificar a robustez dos filtros através de condigoes
iniciais degradadas. Diversos testes foram realizados para valores de atitude inicial
cada vez mais distante dos que seriam os valores verdadeiros (aproximadamente -
0,5° para os angulos de roll e pitch e -1,5° para yaw). Notou-se que quanto maior
a degradacao das condigoes iniciais, o FKE demorava cada vez mais para atingir a
convergéncia, ao contrario do FKU que convergiu imediatamente. Até 10° o FKE
ainda convergiu, apesar do tempo para atingir a convergéncia ter sido superior ao
obtido pelo FKU. J4 para uma atitude inicial de 20 ° o FKU mostrou-se mais robusto
que o FKE, atingindo a convergéncia imediatamente, enquanto o FKE nao conseguiu
atingir a convergéncia. Neste caso, as linearizacoes realizadas pelo FKE nao foram

aproximacoes suficientes tornando o algoritmo impreciso.

Considerando o fato de que os angulos de Euler nem sempre sao eficientes ao serem
utilizados no modelo da dinamica, devido a singularidades presentes nas funcgoes
trigonométricas, uma outra abordagem foi considerada para estimar o estado do sis-
tema de maneira a deixar mais completa possivel a analise realizada neste trabalho.
Nesta etapa os filtros foram implementados considerando os quatérnions para para-
metrizar a atitude do satélite. A escolha dos quatérnion para parametrizar a atitude
foi escolhida por algumas razoes praticas: 1) as equagdes de propagacao sao lineares,
2) a representacao do modelo dinamico é livre de singularidades e 3) a matriz de
atitude é algébrica nas componentes do quatérnion (isso elimina a necessidade do

calculo de fungdes transcendentais).

A implementacao dos filtros, nesta abordagem, se diferenciou da abordagem com
angulos de Euler, pois a equacao dinamica em quantérnions é linear, nao havendo
a necessidade de utilizar o FKE e o FKU na fase de propagacao. Nesta fase o filtro
de Kalman padrao foi aplicado para obter o estado e a covariancia propagados.
No entanto, o uso dos quatérnions apresenta algumas dificuldades na aplicacao das
equacoes do filtro. Esta dificuldade é devido a correlacao existente entre a quarta
componente do quatérnion e as demais, que estao relacionadas pela restricao da
norma unitaria. Isto resulta na singularidade da matriz de covariancia do estado

propagado, o que leva a dificuldade do tratamento numérico.

Para evitar o problema da singularidade da matriz de covariancia propagada Lefferts,
Markley e Shuster (1982) propoem algumas solugbes para contornar este problema.

Uma delas é a redugao da dimensao da matriz de covaridncia na atitude (de 4x4
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para 3x3), na qual foi utilizada neste trabalho para os dois filtros. O FKU teve
um tratamento especial no calculo da matriz raiz quadrada de Cholesky, para obter
o espalhamento dos sigma-ponto. Em vez de calcular essa matriz de Cholesky a
partir da matriz de covariancia aumentada (gerando singularidades), ela é calculada
a partir da matriz de covariancia reduzida e entao aumenta-se a dimensao da matriz

de Choslesky resultante.

A atitude estimada pelo FKU continua muito préxima a obtida pelo FKE. Porém,
quando comparada com a estimacao feita com angulos de Euler, observa-se que o
erro estimado na atitude pelo FKU diminui consideravelmente. Optou-se entao, por
completar a andlise com quatérnion utilizando agora, além da matriz de covarian-
cia reduzida, o incremento do quatérnion no processo de estimacao. Caracteristicas
importantes desta formulacao foram descritas no Cap. 7. Importante salientar que
a fase de propagacao dos filtros FKE e FKU foram tratadas da mesma forma que a
formulac¢ao com os quatérnions (filtro de Kalman padrao), contudo na fase de atu-
alizacao o que foi estimado foi o incremento do quatérnion, ou seja, o quatérnion
incremental que deve ser composto com o propagado para se obter o quatérnion

estimado.

Os resultados estimados para a atitude com o incremento de quatérnion sao equiva-
lentes aos obtidos com os quatérnions e o bias estimado nesta abordagem se com-

portou de modo similar para ambos os filtros.

Para o segundo caso, toda a anélise foi realizada novamente para o satélite CBERS-
2B com o proposito de averiguar o comportamento dos filtros para uma outra época
e com um conjunto de medidas mais escasso do que o considerado para o CBERS-2.
Neste caso a atitude de referéncia foi a medida pelos sensores de estrelas o qual estao
a bordo do satélite CBERS-2B. Como foi discutido, as medidas observadas quando o
satélite esta sobre o territorio brasileiro apresentam alguns problemas devido a alta
concentracao de radiacao espacial na regiao da anomalia magnética. Desta forma,
apesar da precisao das observacoes feitas por este tipo de sensor, infelizmente estas
medidas nao serviram como referéncia para a atitude que deveria ser estimada pelos

filtros, e sim para orientar o valor provavel para o qual os filtros deveriam convergir.

Assim como foi observado nas 3 abordagens (angulos de Euler, quatérnions, incre-
mento de quatérnions) para o caso do CBERS-2, para o CBERS-2B as consideragoes

foram mantidas e o comportamento dos filtros foram similares durante todo o pro-
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cesso de estimacao. Uma andlise da robustez dos filtros também foi feita, onde foram
degradadas as condigoes iniciais da atitude do satélite. Para uma atitude inicial de
10 ° ambos os filtros convergem. Porém o FKU converge quase que instantaneamente,
enquanto o FKE leva um tempo maior para convergir. Ja para 20 ° na atitude o FKE
nao consegue convergir tornando-se ineficaz para o processo, ao contrario do FKU

que se mostra robusto durante todo o processo de estimagao.

Pode-se concluir com os resultados obtidos neste trabalho que o FKU possui a
mesma precisao do FKE em problemas similares, ou seja, com mesma complexidade
de modelo dinamico e mesmas observacoes. No entanto, diante de condicoes inici-
ais degradadas, o FKU se mostrou mais robusto e preciso que o FKE. Quanto ao
tempo de processamento, o FKU mostrou-se competitivo, pois mesmo demandando
um maior tempo para efetuar o processo de estimacgao, o tempo gasto pela CPU
nao é proporcional ao nimero de sigma-pontos gerados, além de nao excluir a sua
aplicabilidade a problemas de tempo real. Quanto a complexidade computacional
do FKU, pode-se dizer que é equivalente ao FKE, pois apesar de gerar uma quan-
tidade maior de vetores (sigma-ponto) nao necessita o calculo da matriz Jacobiana,

fundamental na implementacao do FKE.
10.3 Trabalhos Futuros

No decorrer deste trabalho, quando a formulacao via quatérnions foi utilizada, notou-
se a necessidade de um tratamento especial para o calculo da matriz de covariancia,
uma vez que esta matriz para os quatérnion ¢é singular. Outras desvantagens foram
as constantes conversoes de quatérnions para angulos de Euler, necessarias para
entrada no modelo dos sensores, durante a fase de atualizacao dos filtros. Isto porque
as equacgoes dos sensores utilizados sao descritas em termos dos angulos de Euler.
Para diminuir o nimero de conversoes, reduzindo assim, a possibilidade de erros
durante estes calculos notou-se a possibilidade de aperfeicoamento do processo de

estimacgao de atitude.

A seguir estao apresentadas algumas sugestoes para trabalhos futuros, com o pro-

posito de minimizar erros e tempo de processamento do FKU:

e Estimar a atitude do satélite utilizando os parametros de Rodrigues para
representar a atitude. Est4 abordagem é importante, uma vez que a utiliza-

¢ao direta dos quatérnions durante o processo de estimacao pode apresentar
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problemas, com o quatérnion perdendo suas caracteristicas (moédulo nao
unitario, matriz de atitude via quatérnion nao ortogonal, etc), e necessi-
tando de algum tipo de normalizacao. Para evitar este tipo de problema,
uma alternativa é utilizar os Parametros Modificados de Rodrigues, que
além de reduzir a dimensao do estado a ser estimado e da matriz de cova-

riancia, também possui uma relacao direta com os quatérnions;

Desenvolvimento e obtencao das equacoes dos modelos mateméticos dos
sensores em termos dos quaternions, onde o vetor de observacao ¢ com-
posto pelos modelos matematicos dos seguintes sensores: 2 sensores solares
digitais (DSS- Digital Sun Sensor) e 2 sensores de Terra infravermelho
(IRES- Infrared Earth Sensor). O vetor de observagao devera ser obtido
diretamente em termos dos quatérnions, evitando as constantes conversoes
da atitude de quatérnion para angulos de Euler (e vice-versa) durante a

fase de atualizacao do filtro;

Implementacao de suavizador "unscented'"para refinamento dos resultados
do FKU, em ambientes que ndo exijam processamento em tempo real (pos-

processamento).
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APENDICE A - DESCRICOES DOS SATELITES CBERS-2 e CBERS-
2B

O Programa CBERS para desenvolvimento de satélites sol-sincronos de observacao
da Terra, com cobertura global de imagem em ciclos de 26 dias, faz parte de um
acordo de cooperagao tecnologica entre o Brasil e a China, e encontra-se em de-
senvolvimento desde 6 de julho de 1988 (Orlando, 2007). Inicialmente o Programa
CBERS previa o desenvolvimento e construgao de dois satélites similares de obser-
vacao da Terra: O CBERS-1 e CBERS-2, o que efetivamente aconteceu. Sao satélites
de 1.540 kg de massa equipados com: um "transponder'de coleta de dados para o
Sistema de Coleta de Dados Ambientais; e trés tipos de instrumentos 6ticos, a sa-
ber, uma camara CCD de alta resolucao, com resolu¢ao menor que 20 metros; um
"Scanner"infravermelho multi-espectral, que gera imagens de média resolu¢ao (80
a 160 metros); e uma imageador de campo largo, projetado no Brasil, que possui

resolucao de 256 metros.

Para atender os requisitos dessas cargas tteis o satélite possui um sistema de con-
trole de atitude em 3 eixos, geo-apontado, cujos erros de apontamento e estabilidade
nao devem exceder 0,5° e 0,001°/s (3-sigma), para satisfazer os usuérios das ima-
gens dessas cameras. O satélite CBERS-1 foi lancado em 14 de outubro de 1999 pelo
lancador chinés Longa Marcha 4B, sua érbita nominal é circular, a uma altitude de
780 km, e inclinagao orbital de 98,55°. O controle do CBERS-1 foi compartilhado
entre China e Brasil, ou seja, durante 70% da vida nominal do satélite o controle foi
assumido pelo centro de controle de satélites da China (conhecido pela sigla XSCC)
e os 30% restantes assumido pelo Centro de Rastreio e Controle de Satélites (CRC)
do INPE. Durante o periodo de vida tutil do CBERS-1 o CRC realizou 6 mano-
bras orbitais (Kuga e Orlando, 2001). A partir de maio de 2003, o subsistema de
controle de atitude e 6rbita do CBERS-1 vinha se mostrando instavel, provocando
derivas cada vez mais acentuadas, e em agosto de 2003 o satélite parou de enviar te-
lemetrias e receber telecomandos, quando foi entdao "descomissionado" (considerado
desativado). Apesar disso, o satélite teve uma vida 1til de quatro anos, sendo que
nominalmente a sua vida 1til prevista era de 2 anos. Em 21 de outubro de 2003 foi
lancado o CBERS-2, também pelo lancador chinés Longa Marcha 4B, e do mesmo
modo, o Controle (Orlando et al., 2004) ficou dividido entre 0 XSCC e o CRC, ini-
ciando com o XSCC. Em 23 de outubro de 2006 o CRC assumiu o controle e desde

entao o controle é alternado por periodos iguais de trés meses. Seis manobras de cor-
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recao de orbita do CBERS-2 foram realizadas pelo CRC até o presente, e em 13 de
maio de 2005 uma das duas baterias redundantes do CBERS-2 deixou de funcionar
(Orlando, 2007). O satélite, a partir de entdo, passou a operar com a outra bate-
ria, perdendo, portanto, a redundancia desse importante equipamento, e algumas
das cargas tteis foram colocadas em modo de economia de energia ("stand-by"),
a camara CCD passou a ser ligada apenas 10 minutos, no maximo, por passagem
do satélite, e o Subsistema de Coleta de Dados (DCS) foi desligado. Em novembro
de 2002, motivados pelo sucesso dos dois primeiros satélites, os governos do Bra-
sil e da China decidiram pela continuidade do programa, para o desenvolvimento
de trés novos satélites da série: o CBERS-2B, o CBERS-3 e o CBERS-4, onde a
participacao brasileira foi ampliada de 30% para 50%. O CBERS-2B é um satélite
intermediario que visava assegurar a continuidade da missao, sem interrupgao, até
que o CBERS-3 seja lancado. O CBERS-2B foi lancado em 2007 e operou até o co-
meco de 2010, sendo equipado com uma camara adicional de CCD de alta resolucao
(aproximadamente de 2,5 m) experimental, além dos trés outros instrumentos 6ticos

ja citados.

Na tabela A.1 sao apresentadas algumas caracteristicas da 6rbita do satélite CBERS-

2 e uma concepcao artistica do satélite é mostrado na figura A.1.

Tabela A.1 - Caracteristicas da érbita do satélite CBERS-2

Tipo Polar/ Hélio-Sincrona
Altitude 778 km
Inclinagao 98,504 °
Cruzamento no Equador 10h30min local
Periodo 100,26 min
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Figura A.1 - Configuracao do satélite CBERS-2 em sua o6rbita. Fonte: Orlando, Kuga
(2007)
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