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RESUMO

Um Sistema de Controle de Atitude (SCA) requer estimativas da atitude e velocidade
angular em tempo real para que, em malha fechada, ele possa corrigir o apontamento do
satélite conforme desejado. Essas estimativas sdo produzidas por um Sistema de
Determinacdo de Atitude (SDA), o qual se constitui basicamente de sensores e de métodos de
estimacdo. O desenvolvimento de satélites de baixo custo motiva pesquisas sobre métodos
que possibilitam a estimacéo de atitude e velocidade angular tendo em vista o uso de medidas
apenas de sensores de atitude, evitando-se o emprego de girdmetros. Sensor solar e
magnetdémetro sao sensores de atitude comumente utilizados por apresentarem baixo consumo
de energia, ocuparem pouco espaco, serem leves e baratos. O presente trabalho tem por objeto
revisar métodos de estimacdo baseados no filtro de Kalman estendido (EKF) e propor, com o
intento de investigacdo, métodos semelhantes baseados no filtro de Kalman unscented (UKF).
Adicionalmente, propde-se ao final um SDA autbnomo para satélites de baixo custo,
estabilizados por rotacdo ou controlados em 3 eixos, que se movem em Orbitas terrestres
baixas e embarcam magnetdmetro e sensores solares. Os estimadores desse sistema sdo
avaliados com dados simulados. Os resultados indicam que o conjunto de sensores que se
pretende utilizar no satélite universitario ITASAT produz estimativas que divergem durante
movimentos angulares lentos em periodos de eclipse solar. Dessa forma, o controle de atitude
em 3 eixos baseado nas estimativas de atitude e de velocidade angular produzidas pelo SDA
proposto deve ser avaliado cautelosamente para que, mesmo em periodos de eclipse, seja
capaz de prover seguranca térmica cumprindo com a restricdo de ortogonalidade entre o eixo
de simetria do satélite e a dire¢cdo do Sol. Os resultados obtidos serdo utilizados no SDA do

satélite ITASAT em desenvolvimento no ITA sob a égide da Agéncia Espacial Brasileira.



ABSTRACT

An Attitude Control System (SCA) capable of orienting an artificial satellite during its
entire life cycle is essential. An SCA requires real-time attitude and angular velocity
estimates, which are used in a control law designed to correct the satellite orientation
according to a desired setpoint. Such estimates are produced by an Attitude Determination
System (SDA), basically composed of sensors and estimation methods. The increasing
interest for low-budget satellite designs has recently motivated research in attitude and
angular velocity estimation considering measurements from attitude sensors only, and
dispensing with the use of rate gyros. Sun sensor and magnetometer are examples of
commonly used attitude sensors. They are small, lightweight, inexpensive and consume little
energy; such are the features that make them most attractive. The goal of this dissertation is to
review estimation methods based on the extended Kalman filter (EKF), and to propose and
investigate novel formulations that rely on the unscented Kalman filter (UKF). Additionally,
an autonomous SDA is proposed for low-budget, low-earth orbit, either spin stabilized or 3-
axis controlled satellites with onboard magnetometer and sun sensors. All estimators are
tested against synthetic sensor data. The results indicate that the sensor suite intended for use
onboard ITASAT provides diverging estimates during slow angular motion as the satellite
undergoes the eclipse interval in every orbit. Thus, closed-loop 3-axis control during the
eclipse intervals based on attitude and angular velocity estimates should be weighted carefully
against thermal safety considerations that impose the orthogonality constraint between
ITASAT’s symmetry axis and the direction of the Sun. This dissertation is part of the
presently undergoing effort to design ITASAT — ITA’s university satellite — under the

auspices of the Brazilian Space Agency.
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1 Introducéo

1 INTRODUCAO

m Sistema de Controle de Atitude (SCA) é requerido pela maioria dos satélites, 0s
U quais necessitam orientar adequadamente painéis solares, antenas, dissipadores de
calor, propulsores para manobra orbital, camera, etc. O SCA, como qualquer sistema de
controle em malha fechada, requer o conhecimento do estado do sistema, nesse caso a atitude,
para que um sinal de controle possa ser calculado objetivando manter esse estado do veiculo
ou seguir uma trajetoria desejada (Shinners, 1998). O conhecimento da atitude do sistema é
obtido a partir de dados de sensores através de um Sistema de Determinacdo de Atitude
(SDA).

H& uma tendéncia recente a se desenvolver satélites pequenos, leves e de baixo custo
(Azor et al., 2001). Como exemplos, citam-se os satélites universitarios: AAU CUBESAT
(Krogh e Schreder, 2002), NCUBE (Svartveit, 2003) e Orsted (Wisniewski, 2000). Sensores
comumente utilizados por SDA’s de satélites com essas caracteristicas sdo 0 magnetémetro e
0 sensor solar, que sdo dispositivos com caracteristicas coerentes com as de um satélite de
baixo custo. Embora tais satélites geralmente ndo utilizem girdmetros, informacéo sobre
velocidade angular € freqlientemente requerida para fins de controle e propagacdo de atitude
(Azor et al., 1998), sendo entdo necessario estima-la a partir dos sensores de atitude
disponiveis.

Este trabalho é motivado pelo projeto do satélite universitario ITASAT. O ITASAT —
ilustrado na Figura 1.1 — terd embarcado trés sensores solares de 2 eixos (SS;, SS, e SS3) e um
magnetébmetro de 3 eixos (SM). Pretende-se que sua missdo contenha trés estagios. O
primeiro consiste na fase operacional, na qual o satélite tera sua atitude estabilizada por
rotacdo. Nessa fase, o ITASAT operard como um satélite de coleta de dados. O segundo

estagio consiste na fase experimental, na qual a estabilizagdo sera em 3 eixos. O terceiro é
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2
igual ao primeiro. Em ambos os estagios o satélite serd controlado por meio de magneto-
torqueadores de forma a cumprir com o requisito de seguranga térmica que consiste em
manter a ortogonalidade entre o eixo de simetria com maior momento de inércia do satélite e
a direcdo do Sol. O ITASAT apresentard uma massa de 73,6 kg, tera formato de um
paralelepipedo com dimensdes 700x700x650 mm e ocupara uma érbita circular com 750 km

de altitude e 25° de inclinag&o.

ANTENAS UHF
MAGNETOMETRO - , COLETA DE DADOS

(M) ke

SENSOR SOLAR
(554)

ANTENA SOLARES

ss: [
Figura 1.1 Sensores do satélite ITASAT.
A secdo 1.1 faz uma revisdo bibliografica expondo o estado da arte a partir do qual se

estabelecem os objetivos apresentados na secdo 1.2. A secdo 1.3 apresenta as contribui¢des do

trabalho. Por fim, a secdo 1.4 apresenta a organizacao do texto.
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1.1 Reviséo bibliografica

Em seguida, faz-se uma revisdo bibliografica relativa aos métodos de estimacdo de
atitude e velocidade angular a partir de medidas vetoriais, que sdo os assuntos enfocados no
trabalho. Assuntos relacionados a analise de missdes, Uteis principalmente em etapas iniciais
de projetos de satélites, sdo encontrados em Larson e Wertz (1999). Textos basicos sobre
dindmica de satélite sdo encontrados em Wiesel (1997) e em Kaplan (1976). Wertz (1978)
trata de diversas peculiaridades relacionadas ao problema de determinacdo e controle de
atitude de sateélites.

A atitude em 3 eixos de um sistema de coordenadas Cartesianas (SCC) fixo ao corpo
do satélite em relacdo a um SCC de referéncia pode ser representada de diversas formas.
Revisbes sobre representacdes de atitude sdo encontradas em Wertz (1978) e em Shuster
(1993). As cinco formas de representacdo mais populares sao os angulos de Euler, o quatérnio
de rotacdo, a matriz de cossenos diretores (DCM), o vetor de Euler e os parametros de
Rodriguez (ou vetor de Gibbs).

Uma revisdo bibliografica sobre o problema de filtragem aplicado a sistemas ndo-
lineares é apresentada no capitulo 2, onde sdo detalhados o filtro de Kalman estendido e o

filtro de Kalman unscented (UKF).

1.1.1 Estimacéo de atitude em 3 eixos

O estudo sobre estimacdo de atitude de veiculos espaciais originou-se por volta de
1957, quando teve inicio a exploracdo espacial com o lancamento do Sputnik. Wertz (1978)
revisa os primeiros métodos de estimacdo de atitude em 3 eixos, classificando-os como
métodos deterministicos e métodos de estimacdo de estado. Neste trabalho, tais abordagens

serdo respectivamente chamadas de métodos estaticos e métodos dinamicos.
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Os métodos pertencentes & primeira classe tém como caracteristica principal o fato de
estimarem a atitude com base apenas nas medidas presentes, desprezando-se informagoes
contidas em medidas adquiridas em instantes passados. Os métodos apresentados por Wertz
(1978) que pertencem a essa classe s&o 0 método geométrico, 0 método algébrico — também
conhecido como TRIAD (Shuster e Oh, 1981) — e 0 método-q, que consiste numa solu¢ao ao
conhecido problema de Wahba (Wahba, 1965). Um exemplo de método estatico bastante
popular é 0 QUEST (Shuster e Oh, 1981), que se assemelha ao método-q, porém apresenta
maior eficiéncia computacional (Markley e Mortari, 1999). Os métodos estaticos requerem
medidas de duas ou mais dire¢Ges conhecidas, como por exemplo, dire¢cdo do Sol, do campo
geomagnético, de estrela fixa ou do centro da Terra. Caso apenas uma direcdo seja medida, a
atitude em torno dessa direcdo fica indeterminada (Hall, 2003). Krogh e Schreder (2002)
revisam sete métodos de solucdo do problema de Wahba.

Os métodos dinmicos sdo caracterizados pelo uso de informagdes contidas em
medidas vetoriais adquiridas no passado, em conjunto com medidas presentes, para se estimar
a atitude de forma 6tima. Conforme o critério de otimalidade, os métodos dindmicos sdo ainda
subdivididos em métodos de minimos quadrados (MQ) e métodos de variancia minima (MV —
Minimum Variance). Os algoritmos REQUEST (Bar-ltzhack, 1996) e Optimal-REQUEST
(Choukroun et al., 2001) sdo exemplos de meétodos MQ recursivos para estimagdo de
quatérnio. Markley (1989) propde um algoritmo MQ em batelada para estimacdo de DCM.
Exemplos de métodos MV para estimacdo de quatérnio sdo o MEKF (Lefferts et al.,1982), o
EKF apresentado por Bar-ltzhack e Oshman (1985) e o Extended-QUEST (Psiaki, 2000).
Métodos MV para estimacdo de angulos de Euler sdo encontrados em Farrell (1970), Bar-
Itzhack e Idan (1987) e Mohammed et al. (2005). Um método MV para estimacdo de DCM é
encontrado em Bar-Itzhack e Reiner (1984). Ao contrario dos métodos estaticos, os métodos

dindmicos sdo capazes de estimar a atitude em 3 eixos medindo apenas uma direcdo de



1 Introducéo

5
referéncia a cada instante, pois as informacdes do passado podem ser suficientes para
determinar a atitude, i.e., a rotacdo, em torno da dire¢cdo medida no instante atual.

Dentre os métodos dinamicos, os métodos MV sdo vantajosos, pois a andlise de
covariancia é inerente ao processo de estimacgdo; além disso, pardmetros como erro de zero
(bias) de sensores de atitude, deriva (drift) de girdmetro e momentos/produtos de inércia do
satélite podem ser estimados de forma natural juntamente com os estados do sistema [vide
Gelb (1974), pp. 348-351]. Por outro lado, os métodos estaticos apresentam a vantagem de
requererem pouca ou nenhuma informacdo a priori da atitude do satélite. A Figura 1.1

sumariza a classificacdo adotada aqui para os métodos de estimacdo de atitude em 3 eixos.

Estimac&o de atitude em

/ 3 eixos \
Métodos Estaticos Métodos Dindmicos
Geométrico  Algébrico Wahba MQ MV

Figura 1.2 Classificacdo dos métodos de estimacéo de atitude em 3 eixos.

Classicamente, os métodos MV para estimacdo de atitude se baseiam no EKF. No
entanto, tem-se observado na literatura recente um interesse em investigar o uso do UKF em
substituicdo ao EKF (Crassidis e Markley, 2003; Vandyke et al., 2004; Li et al., 2006;
Sekhavat et al., 2007).

Em relacdo a parametrizacdo de atitude, ha uma preferéncia pelos métodos de
estimacdo de quatérnio, o que € explicado pelo fato dele apresentar a minima
dimensionalidade possivel para uma parametrizacdo global em espaco 3D sem ocorréncia de
singularidades (Stuelpnagel, 1964) e por apresentar equacdo de cinematica linear (Wertz,
1978). Ha em geral dois tipos de métodos MV para estimacdo de quatérnio: abordagem de

erro multiplicativo (Lefferts et al., 1982) e abordagem de erro aditivo (Bar-ltzhack e Oshman,
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1985). Recentemente, tem havido interesse no desenvolvimento de estimadores de vetor de

Euler (Bar-Itzhack e Cohen, 2005); (Pittelkau, 2003).

1.1.2 Estimacao de velocidade angular

Com o crescente interesse no desenvolvimento de satélites pequenos e de baixo custo
e, por outro lado, devido a avancos em tecnologia de sensores de atitude (Bak, 1999), surgiu o
interesse em se estimar velocidade angular (Azor et al., 1998). De fato, mesmo em satélites
equipados com girémetros, pode ser Util a utilizacdo de estimadores de velocidade angular
guando, como conseqiiéncia de anomalias no sistema de controle, os movimentos do veiculo
excedem a faixa de leitura desses sensores (Challa et al., 1997).

Bar-ltzhack (2001) classifica os diversos estimadores de velocidade angular
disponiveis na literatura em abordagem baseada em derivacdo (DA — Derivative Approach) e
abordagem baseada em estimacdo (EA — Estimation Approach). Métodos de ambas as
abordagens podem utilizar como dados de entrada medidas vetoriais (VM - Vector
Measurements) providas por sensor solar, magnetémetro, etc, ou estimativas de atitude em 3
eixos (AM — Attitude Measurements) computadas por algum método estatico. Os métodos DA
sdo todos aqueles que utilizam derivadas numericas dos dados de entrada no calculo de suas
estimativas, enquanto que os metodos EA sdo aqueles que evitam o uso de derivadas dos
dados por meio da consideracdo da equacdo de cinematica de atitude (Wertz, 1978) ou da
equacdo de cinematica de medida vetorial (Psiaki e Oshman, 2003) no conjunto de equacdes
de estado utilizado pelo estimador. Essa classificacdo, que esta sumarizada na Figura 1.3, sera

adotada neste trabalho.
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Estimacdo de
velocidade angular

— ™~

DA EA

PN PN

DA-VM DA-AM EA-VM EA-AM

Figura 1.3 Classificacdo dos métodos de estimacgéo de velocidade angular.

Os estimadores de velocidade angular propagam as estimativas entre os instantes de
amostragem dos sensores utilizando as equagfes de dinamica do movimento de atitude
(Wertz, 1978), que correspondem a um modelo de estado ndo-linear. Dessa forma, um
estimador de estado para dindmica ndo-linear deve ser adotado na estimacdo. Embora o EKF
seja a opcdo natural para tal estimador, é bastante conhecida sua sensibilidade a erros de
inicializacdo, que decorre do uso de modelo dindmico linearizado e pode levar o filtro a
divergéncia (Gelb, 1974). Uma forma de lidar com esse problema consiste no uso de um
algoritmo deterministico, pertencente a abordagem DA, na obtencdo da estimativa inicial do
EKF (Challa et al., 1996; Oshman e Dellus, 2000; Psiaki e Oshman, 2003).

Outra forma encontrada na literatura para contornar a sensibilidade do EKF a erros de
inicializacdo consiste na sua substituicdo por outros filtros, como o PSELIKA (Azor et al.,
2001), o CD-SDARE (Harman et al., 1999) ou o EIKF (Azor et al., 1998), os quais evitam 0
uso de linearizacdo da dinamica do satélite. Embora sejam mais robustos em relagéo a erros
de inicializacéo, tais filtros produzem estimativas com menor acuracia que o EKF, quando

esse ndo diverge (Psiaki e Oshman, 2003).
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1.2 Objetivos

Este trabalho tem os seguintes objetivos:

Revisar métodos MV para estimacdo de atitude em 3 eixos e métodos DA-VM e EA-
VM para estimagdo de velocidade angular. Esses métodos a serem revisados se

baseiam no EKF;

Propor, com intencdo de investigacdo, metodos MV para estimacgédo de atitude em 3
eixos e metodos DA-VM e EA-VM para estimagdo de velocidade angular. Os

métodos a serem propostos se baseardo no UKF;
Comeparar, por meio de simulacdo, os métodos propostos com os métodos revisados;

Propor um SDA auténomo de baixo-custo para estimacdo de atitude em 3 eixos e

velocidade angular a partir de medidas do campo geomagnético e da dire¢do do Sol.

1.3 Contribuicdes

As contribuicGes deste trabalho séo:

No capitulo 3 — Propdem-se os algoritmos EUKF para estimacdo de angulos de Euler,
QUKEF para estimacdo de quatérnio, DUKF para estimacdo de matriz de cossenos
diretores e MUKF para estimacao de parametros modificados de Rodrigues (MRP);
No capitulo 4 — Propdem-se os algoritmos de estimacdo de velocidade angular
DAUKEF, que segue a abordagem baseada em derivacdo das medidas de sensores, e
EAUKF, que segue a abordagem que evita a computacdo numérica de derivadas das
medidas;

No capitulo 5 — Propéem-se um SDA autbnomo de baixo custo que estima
conjuntamente atitude e velocidade angular a partir de medidas de magnetémetro de 3

eixos e de sensores solares de 2 eixos.
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Resultados parciais obtidos durante o desenvolvimento deste trabalho foram utilizados
na elaboracdo de trés artigos apresentados em eventos: Santos e Waldmann (2007a), Santos e

Waldmann (2007b) e Santos e Waldmann (2007c).

1.4 Organizacao do texto

Além da presente introducdo, esta dissertacdo € constituida de mais cinco capitulos e 4
apéndices. Os apéndices apresentam complementos necessarios ao entendimento do material
abordado nos capitulos. Os capitulos sdo brevemente descritos abaixo.

e Capitulo 2 — Revisa o problema de estimacdo de estados de sistemas dindmicos nao-
lineares a partir do filtro de Kalman estendido (EKF) e do filtro de Kalman unscented
(UKF), assim como a transformacéo unscented (TU) e a integra¢do unscented (1U).

e Capitulo 3 — Trata do problema de estimacéo de atitude em 3 eixos a partir de medidas
vetoriais. S8o apresentados algoritmos de estimacdo da atitude parametrizada por
angulos de Euler, quatérnio de rotacdo, DCM e MRP. Os algoritmos apresentados que
estdo disponiveis na literatura se baseiam no EKF. Os algoritmos propostos a titulo de
contribuicdo consistem em modifica¢bes daqueles disponiveis na literatura de forma a
utilizar TU e/ou IU. Os algoritmos sdao comparados a partir de simulacgdes.

e Capitulo 4 — Trata do problema de estimacdo de velocidade angular a partir de
medidas vetoriais. S8o apresentados algoritmos pertencentes as abordagens DA-VM e
EA-VM. Os algoritmos apresentados que estdo disponiveis na literatura consistem em
EKF’s para lidar com sistemas cuja dindmica é continua e as medidas sdo discretas
(CD-EKF). Os algoritmos propostos, com a intencdo de investigacdo, consistem em
modificacbes daqueles disponiveis na literatura de forma a utilizar o UKF para
dindmica continua e medidas discretas (CD-UKF). Os algoritmos sdo comparados a

partir de simulagdes.
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Capitulo 5 — Apresenta um SDA auténomo para aplicacdo em satélites de baixo custo
gue tenham requisitos de acuracia grosseiros (em torno de 2°). Esse sistema emprega
estimadores de atitude e velocidade angular e de bias de magnetdémetro formulados no
capitulo 5. Os estimadores do SDA sao avaliados mediante medidas simuladas de
magnetdémetro e de sensores solares.

Capitulo 6 — Apresenta as conclusdes e sugestdes para trabalhos futuros.
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2 ESTIMACAO DO ESTADO DE SISTEMAS NAO-LINEARES

ste capitulo tem o intuito de brevemente revisar o problema de estimagdo do estado de
sistemas dindmicos ndo-lineares utilizando o filtro de Kalman estendido (EKF) e o
filtro de Kalman unscented (UKF). Essas ferramentas serdo freqlientemente empregadas nos
capitulos seguintes desta dissertacdo. A se¢do 2.1 apresenta o problema de estimagdo Otima
(Bayesiana) de estado. A secdo 2.2 revisa o EKF. A se¢do 2.3 apresenta a transformacao
unscented (TU), a integracao unscented (IU) e as equagdes do UKF. Finalmente, a se¢do 2.4

apresenta os comentarios finais do capitulo.

2.1 Filtragem Bayesiana

Seja 0 modelo em espago de estados ndo-linear e discreto no tempo,

X1 = F(Xp, up) + wy, (2.1)

Zyr = D(Xppq) + Viys (2.2)

onde X, € R™ € o vetor de estado; z, € R™ ¢ o vetor de medidas; u, € R" é o vetor de
entradas deterministicas; f: R X R” — R" ¢ h: R™" — R™ sdo fungdes ndo-lineares; Os
ruidos de estado {w;, € R"} ¢ de medidas {v, € R™} sdo seqiiéncias brancas de vetores
aleatorios (VAs) Gaussianos descorrelacionadas entre si, com médias nulas e covariancias Qy,
e Ry, respectivamente. Considera-se o estado inicial xo~N (X,, Py) descorrelacionado de
{w, € R"} e de {v;, € R™}. As equagdes (2.1) e (2.2) sdo referidas, respectivamente, como
equacgdo de estado e equagdo de medidas.

Segundo a abordagem Bayesiana, o problema de filtragem consiste em se computar a
PDF condicional p(xy|Z;.,) do estado atual x, dada a seqiiéncia de medidas Z,., obtidas

desde o inicio do processo de estimagdo até o instante atual ty,.
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As equagdes recursivas do filtro Bayesiano constituem um processo de dois estagios.
Um deles corresponde a propagac¢do temporal da informagdao computada pelo filtro durante o
intervalo de tempo entre medidas consecutivas, enquanto que o outro € responsavel por
atualizar a informagdo propagada a partir de medidas. Considerando-se conhecida a PDF
inicial p(x,|Zo) = p(X,) ', o filtro Bayesiano discreto, que leva em conta o modelo em (2.1)-
(2.2), é dado por (Arulampalam et al., 2002) 2,
Filtro Bayesiano discreto

1. Propagacio: A PDF condicional do estado Xy, dada a seqiiéncia de medidas Z,.;, é
dada pela equagdo de Chapman-Kolmogorov (Papoulis e Pillai, 2002):

P(Xis11Z1s) = [ PXier11Xp) - PKpe|Zy.1)- dXe (2.3)

onde p(Xy4+1|Xyx) € obtida a partir da equagdo de estado (2.1) e das estatisticas do ruido
de estado; p(Xy|Z1.x) é a PDF condicional obtida no estagio de atualizagdo da itera¢do
anterior do filtro. Nota-se que em (2.3) considerou-se p(Xy4+1|Xi, Z1.x) = P(Xg41|Xk), 0
que se deve ao fato de (2.1) descrever um processo Markoviano de primeira ordem.

2. Atualizagdo: Uma vez disponibilizado o vetor de medidas Zy,, no instante t,,q, a
PDF condicional atualizada ¢ dada pela regra de Bayes (Papoulis e Pillai, 2001):

P(Zg411Xk+1)-PKie+11Z1:1) 2.4)
I PZka1[Xpe41) PKies11Z1:)-dX gt 1 '

P(Xp+11Z1k+1) =

onde P(Zy4+1|Xk41) € obtida a partir da equagdo de medidas (2.2) e das estatisticas do
ruido de medidas; p(Xy4+11Z1.,) foi obtida no estigio de propagacdo. Nota-se que em
(2.4) considerou-se P(Zy41|Xk+1, Z1.x) = P(Zr+1|Xk41), pois segundo (2.2), 2., ndo
depende das medidas anteriores Z.y.

|

As equagdes (2.3) e (2.4), recursivamente, fornecem de forma conceitual a PDF
condicional p(Xy41|Z;1.x4+1), @ partir da qual se pode computar uma estimativa 6tima, que no
sentido de varidncia minima (ou minimo erro quadratico médio) consiste na média
condicional E[Xy,1|Z1.x+1] [Vide teorema 5.3 em Jazwinski (1970)]. Solugdes fechadas para
a filtragem Bayesiana existem somente quando se consideram hipoteses simplificadoras sobre

o sistema, como no caso do filtro de Kalman (KF) (Bar-Shalom e Li, 1993).

! Z, denota a inexisténcia de informagdo medida na inicializagdo do processo de estimag@o.
? Uma apresentacio conceitual do problema de filtragem Bayesiana para o caso em que o modelo de estado é
continuo e as medidas sdo amostradas ¢ encontrada no capitulo 12 de Maybeck (1982).
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O KF considera ruidos brancos Gaussianos e equagdes de estado e de medidas
lineares e, dessa forma, o estado em cada instante consiste num VA Gaussiano °, o qual se
caracteriza completamente através de suas média e covariancia. Uma demonstracdo das
equacdes do KF a partir das equagdes (2.3) e (2.4) é encontrada em Sarkka (2006). No que
segue, sdo apresentadas as equacdes recursivas do KF.
Equacoes recursivas do KF
1. Propagagdo. Partindo-se da PDF condicional p(Xy|Zy.) = N Rk, Prx) do estado Xy

obtida no estagio de atualizagdo da iteragcdo anterior, computam-se as médias e
covaridancias a seguir. Demonstragoes sdo encontradas no Apéndice A.

a. Propagacgdo do estado estimado:

Rir1pk = E[F(Xp, w)|Zq] (2.5)

Priape = E[f(xp w). £ X w) |Zy | — E[fXpe, wIZy i) E[fXpe w1 Z14 ) + Qi (2.6)
b. Predicdo das medidas:

Ziv1k = E[h(Xpe1)Zq.1] (2.7)

PI%+1|k = E[h(xk+1)-h(xk+1)’|z1:k] — E[h(Xg41)1Z1 k). ETh (X111 Z1 g )" + Rpyq (2.8)
c. Covariancia cruzada entre estado e medidas:
Pl)c(f-1|k = E[f(xk' up). h(xk+1)’|Z1:k] — E[f (X, wi)|Zy.i ). E[h(Xpe 4 1)1 Z11 ) (2.9)

2. Atualiza¢do. As equagoes de atualiza¢do linear da estimativa propagada sdo
apresentadas a seguir. Demonstragdes sdo encontradas em livros-textos sobre o assunto
(Gelb, 1974, Jazwinski, 1970, Bar-Shalom e Li, 1993).

a. Ganho de Kalman:

-1
Kier1 = Pi% e (PRaan) (2.10)
b. Atualizacdo:

Rir1jker1 = Xesre + Kirr: (Zresr — Zegi) (2.11)

*Um VA obtido por transformacéo linear sobre um VA Gaussiano é também Gaussiano [vide Peebles (1987),
p-130].
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Priajirr = Praae — Kiwr Ploqpe- Kier (2.12)
|

Os passos 1 e 2 apresentados acima fornecem, sem aproximacgdes, a solu¢do do
problema de filtragem Otima no caso em que as equagdes de estado e de medidas sdo
especificadas como lineares. Em aplicagdes de filtragem, dificilmente se lida com sistemas
lineares. A solugdo mais conveniente do ponto de vista pratico consiste em se aproximar as
médias e covariancias no passo 1. A forma tradicional de se obter tais aproximagdes
corresponde ao uso de modelos linearizados por truncamento de série de Taylor em torno da
melhor estimativa atual, o que ¢ realizado pelo EKF. Outra solugdo corresponde ao uso da
transformagao unscented (TU) para se estimar diretamente as médias e covariancias sem que
seja necessario se obter previamente os modelos linearizados. Essa solu¢ao ¢ conhecida como

filtro de Kalman unscented (UKF).

2.2 Filtro de Kalman estendido

Linearizando, por truncamento de série de Taylor, a fungdo f em (2.1) em torno de

Xk € a fungdo h em (2.2) em torno de Xy 1), obtém-se,

f(Xk, uk) = f(ﬁk|k,uk) + Fk' (Xk - ﬁklk) (213)

h(Xy41) = h(ﬁk+1|k) + Hppq Rpy1 — ’A(k+1|k) (2.14)

onde F;, e H,,; sdo matrizes Jacobianas dadas por,

F. = of(x,u) _ 0h(x)
k — ax X=)?k|k k+1 — ox
u=ug

(2.15)

X=Rp+1|k

Substituindo-se (2.13) e (2.14) nas equagdes (2.5)-(2.9) do estagio de propagacdo do

KF, obtém-se as equagdes de propagacdo do EKF,
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Propagacgado do estado estimado:
Ricsrie = F(Rpepio uxe) (2.16)
Ppiaji = Fie Prpe. Fe + Qg (2.17)
Predicao das medidas:
Zirk = h(f(k+1|k) (2.18)
Pgiik = Hirr- Preaqpe- Hipg + Ry (2.19)
Covaridncia cruzada entre estado e medidas:
Piiie = Protji- Hir (2.20)
0

O estagio de atualizacdo do EKF ¢ dado pelas equacdes (2.10)-(2.12).
Este trabalho lida também com sistemas cujo modelo da evolugdo de estado é melhor

descrito em tempo continuo. Seja entdo a equacao de estado nao-linear em tempo continuo,

x(t) = f(x(t),u(t)) + w(t) (2.21)

onde x(t) € R"™ ¢ o vetor de estado; u(t) € R" é o vetor de entradas deterministicas; f: R™ X
R"™ — R"™ ¢ uma funcdo ndo-linear; {w(t) € R™} é um ruido branco com média nula e
densidade espectral Q(t). Como em (2.1), considera-se estado inicial com distribuicdo

conhecida x(ty)~N (X(t,), P(ty)) e descorrelacionado de {w(t) € R"} ¢ de {v,, € R™}.

A formulag¢do apresentada acima para o EKF se aplica a sistemas modelados por
equacdes de estado e de medidas discretas no tempo. No entanto, 0 movimento de atitude de
veiculos *, que consiste na aplicacio deste trabalho, ¢ descrito por equagdes diferenciais que

correspondem a equacdes de estado continuas no tempo. Ja as medidas, nos sistemas de

* Para detalhes sobre modelos que descrevem o movimento de satélites, vide Wiesel (1997).
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medi¢do atuais, sdo usualmente adquiridas de sensores em instantes discretos de tempo
igualmente espagados. Torna-se entdo conveniente uma formulagdo do EKF para sistemas
modelados pela equacdo de estado (2.21) e pela equacdo de medidas (2.2), formulagdo essa
conhecida como CD-EKF (continuous-discrete extended Kalman filter) >. O CD-EKF se
distingue do EKF discreto apenas nas equagdes (2.16) e (2.17), as quais constituem a
propagacgdo do estado estimado. Essas equagdes sdo substituidas no CD-EKF pela integragdo
de tj a ty4q, partindo-se da condigdo inicial (X, Pk k), das seguintes equagdes diferenciais

(Gelb, 1974),

%(£) = £(R(£).u(t)) (2.22)

P(¢) = F(£).P(£) + P()F(£) + Q(£) (2.23)

onde F(t) ¢ a matriz Jacobiana dada por,

Af(xu)
| x=x0 (2.24)

u=u(t)

F(t) =

Ao final da integracao de (2.22)-(2.23), obtém-se a estimativa propagada denotada,
como no caso discreto, por (Xy41jk, Prs1ji). Tal estimativa € entdo utilizada nos calculos

seguintes do filtro, que sdo idénticos aos do EKF discreto.

2.3 Filtro de Kalman unscented

O filtro de Kalman unscented (UKF), proposto por Julier e Uhlmann (1997), assim
como o EKF, adota a estrutura do KF conforme apresentada na se¢do 2.1. No entanto,

enquanto o EKF utiliza linearizacdes das equacdes de estado e de medidas para se calcular as

> Discretizando-se o modelo (2.3), pode-se solucionar esse problema de estimagio por meio do EKF discreto. No
entanto, a obtengdo de um modelo discreto acurado pode ter derivag@o analitica com grande complexidade.
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médias e covariancias em (2.5)-(2.9), o UKF as calcula por meio da transformagdo unscented
(TU), a qual ¢ apresentada em seguida.

Transformacdo unscented

A transformagdo unscented (TU) consiste num método de aproximacdo de média e
covaridncia de varidveis aleatorias transformadas por fun¢do ndo-linear. Tal método foi
proposto com o intuito de contornar os problemas advindos da lineariza¢dao por truncamento
de série de Taylor utilizada no EKF (Julier e Uhlmann, 2004). Exemplos desses problemas
sdo: 1) modelos linearizados sao confidveis somente quando o modelo original ¢ quase-linear;
2) linearizagdo s6 pode ser aplicada quando as fungdes f e h em (2.1)-(2.2) sdo diferencidveis;
3) o célculo de Jacobianas pode ser trabalhoso e, nesse caso, sujeito a erros [como exemplo de
complexidade no célculo de Jacobianas, vide Apéndice C de Shorshi (1992)]. No que segue,
apresenta-se a TU em sua forma original como proposta em Julier e Uhlmann (1997) °.

Seja x € R™ um VA de média X ¢ covariancia P* e seja y € R™ um segundo VA
dado por y =g(x), onde g:R™ — R™ ¢ em geral, uma fungdo ndo-linear e ndo-
diferenciavel. Aproximagdes para a média y e a covariancia PY de y e para a covariancia
cruzada P entre X ¢ y podem ser obtidas mediante a TU, que consiste no seguinte

procedimento (Sarkka, 2007):

L Geragdo da matriz Y contendo 2.1, + 1 pontos-c:
X=[XXX.X+ ny+x.[0,, i VP*: —/P¥] (2.25)

A coluna i da matriz X, denotada por X;, consiste no i-ésimo ponto-o;, VP* é uma matriz tal

!
que P* = \PX~PX . A matriz \/PX é chamada de raiz quadrada de P* " ; e x é um fator de
escala. A escolha x =3 —n, leva a um erro minimo na estima¢do das estatisticas de 'y
quando X tem distribui¢ao Gaussiana (Julier et al., 2000).

% Outras formas da TU correspondem a escolhas distintas para o conjunto de pontos-c. Por exemplo, vide
apéndices III e IV de Julier e Uhlmann (2004).

7 Neste trabalho, utiliza-se como raiz quadrada de uma matriz o fator triangular inferior de sua decomposigio de
Cholesky (Press et al., 1992).
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2. Transformacdo dos pontos-o através de g:
Y =[80x) 8(x2) 8(Xs) - 8(Xan,+1)] (2.26)
3. Aproximacées de y, P* ¢ P
y~IIT Wy = v W (227)
PY ~ 3 WL (r = 9)- (v — )T = v WY (2.28)
PY = S W (%) (i = 9" = x WLy (2.29)
onde as matrizes de pesos Wy, e W sdo dadas por (Apéndice I-A, Sarkka (2007)),
Wy =W owpowp, ] (2.30)
= (I, — Wy, Wy, ... Wy]).diagWy). (L, — [Wy Wiy .. Wy])' (2.31)
e os componentes de Wy, sdo,
wm = n;K (2.32)
W = - (H;K) i>1 (2.33)
U

A TU originalmente proposta requer o ajuste apenas do parametro k. Essa ¢ a
abordagem seguida no presente trabalho. Entretanto, a formula¢do da TU em Wan e van der
Merwe (2001) inclui outros parametros, comumente denotados por a e 3, que podem ser uteis
na melhoria de acuricia das aproximagdes da média e da covariancia a posteriori. Nas
aplicagdes aqui estudadas, observou-se pouca influéncia dos valores de o e [3 sobre a acuracia
dos filtros e, sendo assim, adotou-se a = 3 = 0.

O procedimento acima sera denotado daqui em diante por *,

[y, PY, P¥] = TU(%,P¥, g(.)) (2.34)

® Em casos onde ndo se requer a covariancia cruzada PV, a TU ser4 denotada por [y, PY] = TU(%, PX, g(.)).
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Integragdo unscented

Seja x(t) € R™ um VA no instante t com média X(t) = E[x(t)] e covariancia
P(t)=E [(x(t) - )_((t)). (x(t) - )_((t))l]. Seja a equagdo diferencial ndo-linear estocastica
x(t) = g(x(t)) +w(t), em que {w(t) € R™} é um ruido branco de média nula e
covariancia Q(t). 8(t — 7). Aproximagdes para a média X(ts) e a covaridncia P(t) sio dadas
pela integragdo unscented (IU) °, que consiste na integragio de t; a tr das seguintes equagdes

diferenciais partindo-se das condi¢des iniciais X(t;) e P(t;) (Sarkka, 2007):
X(£) = V(). W, (2.33)

P(£) = x(6). W.y(t) +y(©O). W.x(1©) + Q(t) (2.36)

onde os pesos W,,, e W sdo dados respectivamente em (2.30) e (2.31) e,

x(@®) = [X(t) R) X(t) .. X))+ ny +€.[0, 1 i PO —/P)] (2.37)

¥Y(®) = [806®) 8(:®) g(:®) - 8(Xen+:(®)] (2.38)

Ao final da integragdo de (2.35)-(2.36), obtém-se X(tf) € P(t;). O procedimento

acima serd denotado daqui em diante por,

[%(tr), P(tp)] = TU(R(t), P(t:),8(), QD)) (2.39)

UKF discreto
Semelhantemente ao EKF, o UKF (unscented Kalman filter) utiliza aproximacdes para
as médias e covariancias no estagio de propagacao do KF dado pelas equacdes (2.5)-(2.9). No

entanto, enquanto o EKF aproxima as equagdes de estado e de medidas por linearizagdes para,

? Em Sarkka (2007), esse procedimento de aproximagio é chamado de predicio de média e covaridncia.
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dessa forma, aproximar os momentos, o UKF realiza tais aproximacgdes diretamente através

do emprego da TU, ou seja,

Propagacgao do estado estimado:

[Ric 1110 Presape] = TURkjie P £ i) ) (2.40)

Piiije = Prrpe + Qi (2.41)

Predicao das medidas/ Covariancia cruzada entre estado e medidas:

211k Pes 1 PRg ] = TU (ﬁk+1|k' Pk+1|k'h(-)) (2.42)
P = Pl + Riws (2.43)
0

O estagio de atualizacdo do UKF, como no EKF, ¢ dado pelas equagdes (2.10)-(2.12).

Como os ruidos de estado e de medidas em (2.1) e (2.2), respectivamente, sdo aditivos,
entdo seus efeitos sobre o processo de estimagao sdo acrescentados simplesmente através das
adi¢des de covariancias em (2.41) e (2.43) (Wan e van der Merwe, 2001). No caso geral, em
que os ruidos sdo multiplicativos, seria necessario aumentar o vetor de estado de forma a
incluir os componentes dos vetores de ruido [para detalhes, vide Tabela 7.3.1 em Wan e van
der Merwe (2001)]. Uma comparacdo entre as abordagens com e sem estado aumentado ¢
encontrada em Wu et al. (2005). Nesse caso, a TU seria aplicada ao estado aumentado, o que
resultaria num algoritmo com maior carga computacional.
UKF continuo-discreto

O UKF foi originalmente proposto para estimar estado de sistemas modelados por
equacdes de estado e de medidas discretas no tempo (Julier e Uhlmann, 1997).
Posteriormente, Julier ¢ Uhlmann (2004) aplicaram o UKF a estimagdo de estado de um

sistema cuja equagdo de estado ¢ modelada em tempo continuo; no entanto, a abordagem
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empregada pelos autores consistiu simplesmente em discretizar a equacdo de estado mediante
aproximacao de Euler e aplicar a formulacao original ao modelo discreto resultante.

A formulagdo do UKF para sistemas modelados por equacdo de estado continua e
equacdo de medidas em tempo discreto serda denotada por CD-UKF (continuous-discrete
unscented Kalman filter). O CD-UKF apresentado em seguida, o qual serd adotado neste
trabalho, foi proposto por Sarkka (2007) e consiste em se utilizar a IU, em substitui¢do a TU
em (2.40), no estdgio de propagacdo do estado estimado. Sendo assim, considerando a
equacdo de estado continua no tempo em (2.21), o estdgio de propagacdo temporal de t; a

tx+1 do CD-UKF ¢ dado, conforme (2.39), por,

Propagacao do estado estimado:

[Ric+ 1 Preric] = TU (ﬁk|k1 Py, (., 0), Q(tk)) (2.44)

Predicdo das medidas/Covariancia cruzada entre estado e medidas:

[Zc4 11k Piiii Pﬁuk] =TU (ﬁk+1|k' Pk+1|k'h(-)) (2.45)
Prop = Pl + Riys (2.46)
O

O estagio de atualizagao do CD-UKF ¢ dado pelas equagdes (2.10)-(2.12).

O CD-UKF apresentado acima foi comparado com o UKF discreto em Sarkka (2007)
através de uma aplicacdo em que ¢ simulada a reentrada atmosférica; tal sistema ¢ modelado
com estado continuo e medidas discretas. Nessa comparacao, o CD-UKF se mostrou superior
em termos de acuracia, especialmente quando se considerou valores maiores para o periodo

de amostragem das medidas.

2.4 Comentarios

Revisaram-se aqui o filtro de Kalman estendido (EKF) e o filtro de Kalman unscented

(UKF), ferramentas que serdo freqiientemente utilizadas ao logo deste trabalho.
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A grande maioria dos estimadores de atitude e de velocidade angular de satélites
disponiveis na literatura se baseia no EKF. Investiga-se aqui o uso do UKF em substitui¢do ao
tradicional EKF.

Outras ferramentas de estimagdo de estado mais sofisticadas do que o UKF ainda
carecem de aplicagdes na area de determinacdo de atitude de veiculos espaciais. Dentre elas
destacam-se os filtros de Particulas (Arulampalan et al., 2002) e os filtros hibridos particle-
UKF (Wan e Merwe, 2001), que sdo técnicas que atualmente atraem a atencdo de

pesquisadores da area de filtragem.
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3 ESTIMACAO DE ATITUDE

Eeste capitulo devota-se a investigacdo de algoritmos para estimacdo de atitude em 3
eixos a partir de medidas vetoriais do campo geomagnético e da direcdo do Sol e
segundo a abordagem de variancia minima (MV) . Sdo consideradas 4 representacdes de
atitude distintas: quatérnio de rotacdo, angulos de Euler, matriz de cossenos diretores (DCM)
e parametros de Rodrigues modificados (MRP). Para cada uma dessas representacdes, revisa-
se um estimador existente na literatura e, a titulo de contribuicdo, propde-se outro tendo em
vista 0 uso da transformacéo unscented (TU) e da integracdo unscented (1U) [vide capitulo 2].

A Tabela 3.1 lista os estimadores a serem estudados.

Tabela 3.1 Estimadores MV de atitude em 3 eixos que utilizam medidas vetoriais.

Parametrizacao Estimadores revisados Estimadores propostos
Quatérnio QEKF (Bar-Itzhack e Oshman, 1985) QUKF
Angulos de Euler EEKF (Bar-Itzhack e Idan, 1987) EUKF

DCM DKF (Bar-ltzhack e Reiner, 1984) DKFUO
MRP/Quatérnio MEKEF (Crassidis e Markley, 1996) MUKF

A secdo 3.1 define o problema de estimacdo de atitude. Em seguida, a secdo 3.2
apresenta as formulacdes dos estimadores. A secdo 3.3 0s compara atraves de resultados
obtidos com medidas simuladas. Por fim, a secdo 3.4 apresenta uma sintese dos estudos

realizados no capitulo.

3.1 Defini¢ao do problema

O problema de estimacdo de atitude em 3 eixos a partir de medidas vetoriais e segundo

a abordagem MV é definido a seguir (Wahba, 1964). Seja Sg um sistema de coordenadas

! A classificacfo de métodos de estimagéo de atitude adotada neste trabalho ¢é apresentada no item 1.1.1.
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Cartesianas (SCC) fixo ao corpo do satélite e Sg algum SCC de referéncia 2. O sistema Sg
gira, no instante ¢, com velocidade angular em relagcdo a Sg representada em Sg por w(t) €
R3. Um conjunto de m vetores observado no instante de tempo t, quando projetado em Sg e
em Sg, da origem aos conjuntos B(t) = {b;(t) e R3,i =1,2,..,m} e R(t) = {r;(t) €
R3,i=1,2,..,m}, respectivamente; m é o nimero de pares de medidas vetoriais
(bi(t), ri(t)). Os elementos de B(t) e de R(t) séo as representacoes das medidas vetoriais
em Sg e em Sg, respectivamente. Deseja-se, a partir de B(t) e R(t), obter uma estimativa
MV do vetor p(t) € R™ que parametriza a DCM, D(p(t)), a qual transforma a representacéo
das medidas vetoriais de Sg para Sg. Os componentes de p(t) constituem uma determinada
parametrizacdo de atitude (Wertz, 1978; Shuster, 1993). Os estimadores estudados aqui
consideram as parametrizagdes por quatérnio de rotacdo, por angulos de Euler, por parametros
de Rodrigues modificados (MRP) e pelos proprios elementos da DCM.
A estimacdo de p se baseia na seguinte equacdo de medidas discreta no tempo e, de

forma geral, ndo-linear:

b; i1 = D(Prs1) - Tig+1 + b1 (3.1)

onde i identifica cada par de medida vetorial. Neste trabalho, i = 1 identifica o vetor campo
geomagnético e i = 2 se refere ao vetor unitario na dire¢do do Sol. O indice k + 1 identifica
0 instante discreto de tempo t,;. O ruido de medidas, {Sbi,kﬂ}, é considerado uma
sequiéncia branca de média nula e covariancia R; . .1.

A equacdo de estado utilizada na propagacao das estimativas de p entre os instantes de

amostragem consecutivos se baseia no modelo de cinematica de atitude, que assume formas

2 Neste trabalho, o sistema S adotado esta centrado no centro de massa do satélite e seus eixos estdo orientados
conforme ilustrado na Figura 1.1. O sistema Sg adotado é o sistema ECI (Earth Centered Inertial) (Wertz, 1978).
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distintas para parametrizacdes distintas (Wertz, 1978). Tal modelo é dado, de forma geral,

pela equacdo diferencial:

p(®) = f(p(t), (1)) (3.2)

Como a velocidade angular verdadeira, w(t), requerida em (3.2) é desconhecida,
torna-se necessario medi-la. Considera-se aqui que a velocidade angular verdadeira é

modelada simplesmente por *,
w(t) = ®(t) + dw(t) (3.3)

onde ®(t) é a medida de velocidade angular e {8w(t)} é um ruido branco com média nula e
densidade espectral de poténcia constante Q. A versdo discreta desse modelo é dada por
W, = ®; + Swy, onde {Sw,} € uma seqiiéncia branca de média nula e covariancia Q.

Os estimadores estudados neste capitulo séo estruturados conforme ilustra o diagrama
de blocos na Figura 3.1. As medidas vetoriais no instante 41, (b; x+1, Tix+1), € @ informagéo
de velocidade angular amostrada no instante t;, ®,, sdo utilizadas na obtencéo da estimativa

MV, Pi+1jk+1, € da covariancia do correspondente erro de estimagao, Py, qjx+1-

®(t) (B k+1, Tie+1)
L T
Prik Or Pri1jk Prtiji+1
~ v y B
~ =~ . ~ k k
Pielk Propagagéo Pr+1jk Atualizagdo Hiert
> baseada em > baseada em >
(3.2) (3.1)
51

Figura 3.1 Estrutura dos estimadores de atitude.

% Na prética, quando se utiliza girometros, faz-se necessério o uso de um modelo mais realista para os disturbios
de medidas de velocidade angular que considere a existéncia de deriva [vide Wertz (1978), pp. 266-270].
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A escolha da parametrizacdo p consiste na primeira distingdo entre os diversos
métodos MV possiveis para se resolver o problema posto acima. A DCM D(p) pertence ao
grupo tridimensional ortonormal SO(3) e, dessa forma, a dimensdo de p deve ser n > 3
(Stuelpnagel, 1964). Os nove elementos de D(p) constituem a parametrizacdo fundamental de
atitude, a qual permite a formulacdo linear das equacdes de estado (3.2) e de medidas (3.1),
mas, no entanto, como ha dependéncias entre seus elementos, exige-se que seu estimador
incorpore algum mecanismo para garantir a ortonormalidade da estimativa de D( p) (Bar-
Itzhack e Reiner, 1984). Ja as parametrizacdes tridimensionais (por exemplo, angulos de Euler
e MRP (Shuster, 1993)), embora seus componentes sejam independentes entre si, apresentam
singularidades para certas rotagdes. O quatérnio de rotacdo, q € R*, tem a menor dimenséo
possivel para uma parametrizacdo que ndo apresente singularidades e seu modelo de
cinematica é linear (Wertz, 1978), caracteristicas que o fazem uma escolha bastante popular
para p (Lefferts et al., 1982; Bar-ltzhack e Oshman, 1985; Psiaki, 2000; Choukroun et al.,

2002).

3.2 Estimadores de atitude

Em seguida séo apresentadas as formulagdes dos estimadores MV listados na Tabela
3.1, tendo-se em vista 0 uso de medidas vetoriais do campo geomagnético (i = 1) e da

direcdo do Sol (i = 2).

3.2.1 Estimacdo de quatérnio

O vetor de estado dos estimadores de quatérnio de rotacdo, QEKF e QUKF, é dado por
q = [q.€'], onde q;, e e=1[q,q3qs] sd0 as representacdes escalar e vetorial,

respectivamente, dos componentes real e imaginario de q *.

* Vide definicdo do quatérnio de rotacdo em Wertz (1978), p. 414.
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Substituindo o vetor de parametros py.1 em (3.1) por q,,,, obtém-se a equacéo de

medidas ndo-linear e discreta no tempo dos estimadores de quatérnio de rotagéo:

b1 = D(qx+1)- ik+1 T 0Dy (3.4)

onde,

i+ 95— 95 —qi  2(9293 + q194) 2(q294 — 9193)
D(Qi+1) = | 2(0293 — ¢19s) 45— a5+ a5 —qf  2(qaq3 + 9102) (3.5)
209294+ q193)  2(9a93 — 192) 97 —q3 — a3 +ail,,,

O modelo de cinemética de atitude para o quatérnio de rotacdo é dado pela seguinte

equacdo diferencial linear (Wertz, 1978):

q(t) = Q(0).q(®) (3.6)

onde,

Q) = —0(t)’ ]

1[ O
E[oo(t) —[w(t) X] (3.7)

e [w(t) xX] é a matriz produto vetorial referente ao vetor w(t) [vide notacdo na Lista de
Simbolos].

Integrando (3.6) de t; a tj,,, Obtém-se:

Qo1 = P(trs1, te) Qi (3.8)

onde ®(ty4q,tx) € R¥** é a matriz de transicdo de estado. Considerando-se que w(t) seja
constante durante o intervalo de tempo T = t,,;— t, entre amostragens sucessivas das

medidas vetoriais, essa matriz € dada por:

D (tys1, ty) = €T (3.9)
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onde Q, é computada por (3.7), mas utilizando w; em vez de w(t). Substituindo, entdo, (3.3)

em (3.9),
(D(tk+1J tk) — e(§k+ 8QK)T — eﬁk.T_eSQk.T (310)

onde as matrizes Q, e 69, sdo dadas por (3.7), porém substituindo w(t) por ®; € dwy,
respectivamente. Representando o segundo fator do lado direito de (3.10) pela correspondente

série de poténcias, obtém-se:
D(tysy, te) = el (1, + 8Q,. T + ) (3.11)

Considerando-se que 8w, e T sejam ambos pequenos, 0 truncamento da série em

(3.11) apbs termos de primeira ordem permite que (3.8) seja aproximada por:
Qrrs ~ €T qp + T 8Q,.T. qy (3.12)

Pode-se verificar que,

8Q.q = %: Sw (3.13)
onde,

- —e’

ol (314

Sendo assim, utilizando (3.13) na manipulacdo do segundo termo do lado direito de

(3.12), finalmente se obtém a seguinte equacao de estado discreta no tempo:

_ .
Qi1 = eMT.qy + 2™ T By Sy (3.15)
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onde E, é dado por (3.14), mas utilizando o quatérnio verdadeiro no instante t;, q, no lugar
de q. Para fins de implementacdo dos estimadores de quatérnio, a covariancia Qg do ruido de

estado (segundo termo a direita em (3.15)) é aproximada por:

Q. =T.Qr, (3.16)
onde,
l"k = geﬁk'T. ’E"\k (317)

e &, é computada por (3.14), porém utilizando Gy« no lugar de q.
A exponencial matricial que define a matriz de transicdo de estado em (3.9) € aqui

computada por [(Wertz, 1978), p. 567]:
T 1 . T
e = cos (wk'E) d, + 2. sin (wk.;) Q, (3.18)

onde wy = |||

O quatérnio de rotacdo apresenta norma unitaria e, dessa forma, seus componentes
obedecem a restricdo q'.q = 1. No entanto, a atualizacdo linear do KF, por envolver a
operacdo de soma, ndo garante que as estimativas de @ mantenham essa propriedade ao longo
da estimacdo. Na literatura sobre estimacdo de atitude, encontram-se em geral trés formas
distintas de lidar com tal restricdo. A mais simples delas consiste no uso de normalizacdo
Euclidiana das estimativas ap6s o estagio de atualizacdo aditiva (Bar-ltzhack e Oshman,
1985). Na literatura, refere-se a essa abordagem por “forca bruta”. Outra forma consiste em
utilizar q'.q = 1 como uma pseudo-medida (Bar-Itzhack et al., 1991), o que, embora evite
solucgdes ad hoc, ndo apresenta bons resultados em termos de convergéncia. Por fim, a terceira
solucdo se da através do uso da abordagem multiplicativa (Lefferts et al., 1982). Nessa

abordagem, a atualizacdo do quatérnio é realizada através do produto entre um erro de
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quatérnio e um quatérnio de referéncia cujas normas sdo consideradas unitarias. Nesse caso,
0 quatérnio atualizado é, por definicao, unitario.

Em seguida sdo apresentados os estimadores QEKF e QUKF, os quais utilizam
normalizacdo Euclidiana para garantir que as estimativas tenham normas unitarias. A
subsecdo 3.2.4 apresenta dois estimadores, MEKF e MUKF, que seguem a abordagem

multiplicativa.

QEKF (Bar-Itzhack e Oshman, 1985)

Mediante uso do EKF — revisado no capitulo 2 — e tendo-se em vista a equacdo de
estado linear (3.15) e a equacdo de medidas nao-linear (3.4), obtém-se os estagios de
propagacdo e de atualizacdo do QEKF °. Para garantir que as normas de suas estimativas

sejam unitarias, utiliza-se normalizagdo Euclidiana. A estimativa normalizada, @y, =
G/ ||@xix ||, apresenta um erro cuja covariancia é aproximada no QEKF simplesmente por

* —
Peitjis1 = Pratjes-

O QEKEF requer a matriz Jacobiana das medidas,

q _0D(qQ)rik
T (3.19)
4=9k+1|k

a qual se deriva de forma explicita no Apéndice B.

A Tabela 3.2 apresenta 0 QEKF.

® QEKF - Quaternion Extended Kalman Filter.
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Tabela 3.2 Estimador de quatérnio de rotacdo — QEKF.

Parametros R;x i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))

Inicializagio Qoo =G0 Pgo =Py

1a - Propagacdo do estado estimado ev1pk = e, [ 147"

Pesae = (7). Py (e™7) + Q)
1b — Predicéo das medidas @ bisa = [(D(ﬁk+1|k)- ries)  (D(@kran)- rz,kﬂ)'] ,

P’l<)+1lk = (Hi41)- Presajpe (H,?H)' + Rpyq

1c - Covariancia cruzada P = Prsape (HY )’
b -1
2a - Ganho Ki1 = Py (PRvaik)
. ~ . . ~ ~ ’ ' 3
2b — Atualizacio da estimativa Urerafior1 = Aieaape T Kirr: ([bl,kJr1 byjsi'] — bk+1|k)

— b ’
Pirjest = Peyae — Kiar- Py Kiesr)

3 — Normalizagdo i]\2+1|k_+1 = ﬁk+1|k+1/||ﬁk+1|k+1||

* j—
Priji+1 = Pratje+t

4 —Voltar a (1) até fim da estimagéo.

q
@ gd = Hl,k+1. _ Rijk+1 03><3]
ke+1 H(Zl,k+1’ k1 03x3  Roksr
QUKF

A titulo de contribuicéo, propde-se o estimador QUKF °, que utiliza 0 UKF — revisado
no capitulo 2 — tendo-se em vista a equacao de estado (3.15) e a equacdo de medidas (3.4), de
forma a se obter seus estagios de propagacao e de atualizacdo. Assim como 0 QEKF, 0 QUKF
também emprega normalizacdo Euclidiana, porém de forma diferente. Considerando-se a
estimativa atualizada como sendo um vetor Gaussiano, q ~ N(ﬁk|k, Pk|k), entdo a média,
G € a covariancia, Py, do vetor aleatorio §* = q/|[q|| sdo aproximadas pela TU (revisada

no capitulo 2):

(@i Pii] = TU (@eiio P 8C)) 5 8(@) = a/Illl (3.20)

¢ QUKF - Quaternion Unscented Kalman Filter.
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O uso da TU em (3.20) na normalizacdo das estimativas consiste numa contribuicao
original deste trabalho.

Notar que a TU em (3.20) computa a estimativa gy, através de uma operagdo de
média ponderada [vide se¢do 2.3] e, sendo assim, essa estimativa ndo se trata exatamente do
vetor de norma unitaria @i /|| G x| Logo, espera-se que o0 QUKF produza estimativas com
normalidade degrada em relagdo as estimativas do QEKF.

A Tabela 3.3 apresenta 0 QUKF. Como a equacdo de estado (3.15) é linear, dispensa-

se aqui o uso da TU na propagacao das estimativas.

Tabela 3.3 Estimador de quatérnio de rotacdo — QUKF.

Parametros R;r  i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))

Inicializagéo G50 =do Pgo =Pg

1a — Propagac&o do estado estimado Qper1jk = e, i

~ = !
Pk+1|k = (eﬂk'T). Pk*|k (e“k'T) + Qz
1b — Predicéo das medidas/cov. cruzada® [Bk+1|k, PPk P,‘jfllk] =TU (q‘k+1|k, Prsajo by, C ))

b _mb
Peiie = Prsae + Ries

b -1
2a — Ganho Kisr = Py (PRik)
2b — Atualizagio da estimativa Qerafir1 = Araape + Kiaa ([b1,k+1' byi| — Bk+1|k)

— b ’
Peitjre+1 = Prraie = Kiew1- Prigq e (Kk+1)

3 — Normalizagéo ® [@ks1je+1: Phsagesa] = TU (qk+1|k+1: Pyi1ik+1,8C ))

4 —Voltar a (1) até fim da estimagéo.

_ [Rik+r  Osxs
’ k+1 —

D(q). Ty k41
03><3 Rz,k+1

© hzﬂ(q) - [D(Q)-rz k+1
®  g(.) - vide (3.20).

3.2.2 Estimacéo de angulos de Euler

Considera-se a estimacao de angulos de Euler na sequéncia de rotacbes 3 —2 — 1. O

vetor de estado dos estimadores de angulos de Euler, EEKF e EUKF, é dado por a =

[V 6 o]
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Substituindo o vetor de parametros py.; em (3.1) por a,,, obtém-se a equacdo de

medidas ndo-linear e discreta no tempo dos estimadores de angulos de Euler:

b1 = D(ay41)- Fike1 T Objyq (3.21)

onde (Wertz, 1978),

cy.co sy. cO —s6
D(ay,,) = |c.sO.s¢ —s.co sP.sO.s@ +c.co cO.s@ (3.22)
cyp.sb.co +sP.sp  sy.sb.co —c.sp cb.col, |
onde s e ¢ denotam aqui as funcBes seno e cosseno, respectivamente.

O modelo de cinemaética de atitude para os angulos de Euler (3 — 2 — 1) € dado pela

seguinte equacdo diferencial ndo-linear (Wertz, 1978):

at) = f3(a®), (1)) (3.23)
onde,
fi(a,w) = G%a).w (3.24)

e, denotando a funcéo tangente por tg,

0 s@/c8 cep/co
G%(a) = [O cQ —s@
1 tgf.sp tgh.co

(3.25)

Substituindo a velocidade angular modelada por (3.3) em (3.23), obtém-se a equacao

de estado continua no tempo utilizada pelos estimadores de angulos de Euler,

a(t) =f2(a(®), ®(®) + G*(a®)).sw(t) (3.26)
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Considerando que {a(t)} e {dw(t)} sejam estatisticamente independentes, entdo a

média de {G*(a(t)).8w(t)} é nula. Sua auto-covariancia, E[(Ga(a(t+r)).6w(t+

r)).(Ga(a(t)).Sw(t))’] = Q2(t).8(r), tem valor dependente do estado verdadeiro

desconhecido. Nesse caso, para que os estimadores possam computar Q*(t), utiliza-se &y, no

lugar de a(t) obtendo-se assim a matriz constante por partes:
Qi) =T().Q.T(t) (3.27)

onde I'(t) = G*(Akx), Vt € [ty tsa).

A parametrizacdo por angulos de Euler permite a aplicacdo direta de um estimador de
estados na estimacdo de atitude, pois, por se tratar de uma parametrizacdo minima, ndo ha
restricbes a respeitar no espaco de estado. No entanto, ha a desvantagem bem conhecida na
literatura de que tal parametrizacdo se torna singular para certos valores de rotacdo. Para a
sequéncia 3 — 2 — 1, esses valores sdo de £90° em torno do eixo 2 (Wertz, 1978).

Em seguida sdo apresentados os estimadores EEKF e EUKF.

EEKF (Bar-Itzhack e Idan, 1987)

Utilizando o CD-EKF - revisado no capitulo 2 — tendo-se em vista a equacdo de
estado (3.26) e a equacdo de medidas (3.21), obtém-se o estimador EEKF ’ apresentado na
Tabela 3.4.

O EEKEF requer as matrizes Jacobianas do estado e das medidas, derivadas de forma

explicita no Apéndice B e representadas aqui, respectivamente, por:

of2(a,®)
CER PEG)

Fa(a(t), ®) = (3.28)

" EEKF - Euler Extended Kalman Filter.
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e
oD(a).rj k41
a _ i
Lk+1 = oa R (3.29)
a=dg+1|k
Tabela 3.4 Estimador de angulos de Euler — EEKF.
Pardmetros R;, i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))
Inicializacdo dgp=4, Pyo=P§
1a - Propagagdo do estado estimado @ a(r) =fa@a), ®)
P(t) = FA(a(t), ;). P(t) + P(£). FA(a(t), @) + Q*(t)
1b — Predicéo das medidas ® bysax = [(D(ﬁk+1|k). rier)  (D(Aksap)- rz‘kﬂ)']
P1?+1|k = (Hi4 1) Pryqe- (Hiy1)" + Ry
1c — Covariéncia cruzada P}?Euk = Py (Hiyq)'
-1
2a - Ganho Kis1 = Pz?liuk- (PI?+1|k)
2b — Atualizagio da estimativa Aps1pert = Agarpie + Kirrs ([bi,kﬂ’ byii] — Bk+1|k)

_ b ]
Prrjesr = Praae — Kiwr- Pevr e Kigr)

3 - Voltar a (1) até fim da estimacao.

@ A integragdo das equagdes diferenciais em (1a) é realizada mediante o uso do método Runge-Kutta de ordem 4 com

passo fixo de tamanho h = T, onde T é o periodo de amostragem das medidas vetoriais.

® ga, = [Hik+1 Ry = Riks1  O3x3 ]
+1 — a ’ -
H3 ki1 03x3  Rpkir

EUKF

Utilizando o CD-UKF - revisado no capitulo 2 — tendo-se em vista a equagdo de
estado (3.26) e a equacio de medidas (3.21), obtém-se o estimador EUKF 8, o qual se propde
aqui como contribuigao.

A Tabela 3.5 apresenta 0 EUKF.

8 EUKF — Euler Unscented Kalman Filter.
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Tabela 3.5 Estimador de angulos de Euler - EUKF.

Parametros R;x i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))

Inicializacdo agp=4a, Pyo=P§

1a - Propagacdo do estado estimado @ [Ag+1pe Prsae] =1U (ﬁk|k, Py, F2(, ®y), Qa(t))

1b - Predigdo das medidas/ cov. cruzada ® [yt Pey o Pera k] = TU(Ajstjio Pesajo hier ()

b _ b
Peiiie = Prpae T Ry

-1
2a - Ganho K1 = PRy (PRvaje)
2b — Atualizagio da estimativa Aps1pert = Agarpi + Kirro ([bi,kﬂ’ byi] — Bk+1|k)

— b 1
Pritjie+1 = Praae — Kirr- Proyq e (Kk+1)

3 - Voltar a (1) até fim da estimacao.

@ As equacBes diferenciais (2.36) e (2.37) da 1U séo integradas utilizando 0 método Runge-Kutta de ordem 4 com passo

fixo de tamanho h = T, onde T é o periodo de amostragem das medidas vetoriais.

D(a).r
(b) a _ 1,k+1
hiera (@) [D(a). rz,k+1]

Rl,k+1 03><3
03><3 Rz,k+1

’ k+1 =

3.2.3 Estimacédo de DCM

O vetor de estado dos estimadores de DCM, DKF e DKFUO, é dado por d =
[dy d, d;d, ds dg d; dg dg]’. Seus componentes, 0s cossenos diretores, constituem a DCM
D que transforma vetores representados em Sg para Sg.

Substituindo o vetor de parametros py.; em (3.1) por dy ;, obtém-se:

b; i1 = D(dgs1) - Tijg41 + 6bj i (3.30)
onde,
d, d, ds
D(dy41) =|ds ds ds (3.31)
d; dg dol .,

A equacdo (3.30) pode ser reescrita de forma a se obter a equacdo de medidas linear e

discreta no tempo dos estimadores de DCM:
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bi,k+1 = Hi,k+1-dk+1 + 8bi,k+1 (3-32)

onde,

!
I k+1 0143 0143
!
Higs1 2| 013 Tigr1'  O1xs (3.33)
1A
0143 0153 Tiks1

O modelo de cinematica de atitude para a DCM é dado pela seguinte equacao

diferencial matricial linear (Wertz, 1978):

D(t) = Q(t).D(t) (3.34)

onde Q(t) = —[w(t) X]. Essa equacdo pode ser reescrita na forma vetorial como:

d(t) = W(t).d(t) (3.35)

onde, para (t) = [w,(t) wy(t) w, ()],

0353 w,(t). I3 —wy,(t).13
W(t) 2 [—w,(t).15 053 wy (). 15 (3.36)
wy(£).I;  —wy(t).15 0353

Integrando (3.35) de t;, a ty..,, Obtém-se:
diyy = P(Epq1, ti)- di (3.37)

onde ®(t,.,t;) € a matriz de transi¢cdo de estado. Considerando que w(t) seja constante

durante T, entdo essa matriz é dada por:

D (i, ti) = T (3.38)

onde W,, é computada por (3.36), mas utilizando w; em vez de w(t). Substituindo (3.3) em

(3.38),
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D(tyyq, t) = eWit SWT — gWieT o8WieT (3.39)

onde as matrizes W, e 8W,, sdo dadas por (3.36), mas substituindo w(t) por &, e Swy,
respectivamente. Representando o segundo fator do lado direito de (3.39) pela correspondente

série de poténcias, obtém-se:
D(tys, te) = V6T (Ig + SW,. T + ) (3.40)

Considerando-se que 8w, e T sejam ambos pequenos, 0 truncamento da série em

(3.40) apos termos de primeira ordem permite que (3.37) seja aproximada pela equag&o:
dyq ~ eWeT dy, + eWeT §W,. T. d, (3.41)

que pode ser reescrita de forma a se obter a equacdo de estado discreta no tempo dos

estimadores de DCM:

Ay = eWeT dy, + T.eWkT E,. S0y, (3.42)
onde,
0 —d, d,]
0 —dg ds
0 —dy dg
d, 0 —d,
T, 2ldg 0 —d, (3.43)
dy 0 —ds
—d, d; 0
—ds d, 0
|—ds d; 0]

Novamente, nota-se que o termo de ruido do modelo em (3.42) depende do valor do

estado verdadeiro d;. Sendo assim, para fins de implementacdo dos estimadores de DCM,
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aproxima-se a covariancia Q¢ do ruido de estado empregando-se dk|k em lugar do d,,. Sendo

assim:

d~r.Q.r,/ (3.44)
onde,
I, =T.eWeT &, (3.45)

e &, é computada por (3.43), porém utilizando dk|k ao invés de d.
A exponencial matricial que define a matriz de transicdo em (3.38) sera aqui

aproximada por:
eWeT = Iy + Wy.. T + . W, . T2 (3.46)

O simples uso do KF tendo-se em vista as equacgdes de estado (3.42) e de medidas

(3.32), resulta num filtro cujas estimativas ndo obedecem a restricdo de ortonormalidade, i.e.,

D(dy ) - D(dyi) = Is. Bar-lizhack e Reiner (1987) propuseram forcar essa restrigio através
de uma operacdo de ortogonalizacdo realizada sobre as estimativas atualizadas. Essa operagédo
se baseia no algoritmo iterativo (Bar-ltzhack e Meyer, 1976):
X,=D
paraj = 1 até n, faca

Xj+1 = 1,5.X; — 0,5.X,.X;".X;

fim para

D" = X1
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que, para n — oo, produz a matriz ortonormal, D*, que melhor se aproxima de D no sentido
Euclidiano °. A aplicacdo de uma Unica iteracdo desse algoritmo & estimativa atualizada,
D(dy ), conforme mostrado em Bar-ltzhack e Reiner (1984), corresponde a seguinte

transformacéo,
d\l*(|k = Mk.&klk (347)
onde &;l « € a estimativa ortonormalizada no instante ¢, e,

Nip.I3 Npp.Iz o Nys.d3
Mk = N21.I3 N22.I3 N23.I3 (3.48)
N31.I3 N32.I3 N33.I3 k

onde os N;;’s sdo os elementos da matriz:
Ni = 1,5.1; — 0,5.D(dy ). D(d i) (3.49)

O uso da operagédo de ortonormalizacdo dada por (3.47) produz uma estimativa com
erro d,’;lk =d;, — ci,’;|k, cuja covariancia, Py, deve ser computada ao longo da estimagdo. Os

estimadores DKF e DKFUO aproximam Py, de formas distintas.

DKF (Bar-Itzhack e Reiner, 1984)

Mediante uso do KF e tendo-se em vista as equacdes de estado (3.42) e de medidas
(3.32), obtém-se os estagios de propagacdo e de atualizacdo do DKF °. Esse estimador
emprega a ortogonalizacdo dada por (3.47) e aproxima a covariancia da estimativa

ortogonalizada por:

® A norma Euclidiana de uma matriz D n x n é dada por ||D|| = /A » ONde Apsy = maxi—1. nlAil €41, 15,
..., Ay, S80 0s auto-valores de D'D.

1 DKF - DCM Kalman Filter.
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Piik = P + (Io — My). ‘ik|k-(ik|k (g — My)' (3.50)

onde Py, € a covariancia da estimativa atualizada. A Tabela 3.6 apresenta o DKF.

Tabela 3.6 Estimador de DCM — DKEF.

Pardmetros R;, i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))

Inicializagéo i50=d, PG, =Pg

1a - Propagacédo do estado estimado disae = eWeT. dy

Priik = (ewk'T)-Plak- (ewk'T), +Qj

1b — Predico das medidas @ brrape = Hipp dirpi

PI?+1|k = (chcl+1)- Pk+1|k- (Hg+1), + Rk+1

1c — Covariancia cruzada P01k = Prsajie (Hg,,)'
-1
2a - Ganho Kiv1 = Pyje (Povage)
2b — Atualizacfo da estimativa dierajerr = dierape + Kierr- ([bl,kﬂ’ byt'] — Bk+1|k)

— b 1
Pritji+1 = Praape — Kir1- Progq e (Kk+1)

. ~ 1% kY
3 — Ortogonalizagéo ktafk+1 = Mie1- Aegajier

* 7 k'] ! ’
Peitier1 = Prrtier + (To = My q) dipqjiert ieggpers - (To — M)

4 — Voltar a (1) até fim da estimacéo.

@ l-II(;1+1 = d

[H(lj,k+1]_ Ro.. — Rik+1 Osxs]
1 k+1 —
2,k+1

03x3  Ryk+1

DKFUO

A titulo de contribuicéo, propde-se 0 DKFUO | que se distingue do DKF na forma

como aplica a ortogonalizacdo dada por (3.47). Considerando-se que a estimativa atualizada
seja um vetor Gaussiano, d ~ N (dy, Pyjx), entdo a média, dy,,., e a covariancia, Py, do

vetor aleatdrio, d*, obtido pela transformacéo de d através de (3.47) podem ser aproximadas

pela TU:

[&I*clkiplilk] = TU (dk|k'Pk|krg(-)) (3.51)

1 DKFUO - DCM Kalman Filter with Unscented Orthogonalization.
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onde g(d) = M.d e M depende de d conforme explicitado em (3.48) e (3.49). O uso da TU
em (3.51) na ortonormalizagdo das estimativas consiste numa contribuicdo original deste
trabalho.

Como a estimativa &;”( computada pela TU em (3.51) é uma aproximagao de g(dk|k)
[vide secdo 2.3], espera-se que o DKFUO produza estimativas mais distantes da
ortonormalidade, no sentido Euclidiano, que o DKF.

A Tabela 3.7 apresenta 0 DKFUO.

Tabela 3.7 Estimador de DCM - DKFUO.

Parametros R;, i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))

Inicializagio dyo=d, P =P§

1a - Propagacédo do estado estimado Ay = eVl dy

Priir = (ew"'T)-Pak- (ew"'T)’ +Qf

1b — Predico das medidas @ bise = Hibyq disa i

Poaje = (Hit)-Projee (HE,1) + Riws

1c — Covariancia cruzada PPk = Prsaee (ng),
-1
2a— Ganho K1 = Pyje (Povage)
2b — Atualizacio da estimativa dierajeer = disape + Kierr- ([bl,k+1’ byysi'] — Bk+1|k)

— b ’
Pirjest = Peyae — Kisr- Py Kiesr)

3 — Ortogonalizacéo [dis1pers Prsajess] = TU (dk+1|k+1: Pyi1jicr1 8C ))

4 — Voltar a (1) até fim da estimacéo.

d
(@ H,‘: L= [Hl,k+1 © Ryyy = Rik+1  Osxs ]
17 Igd ’ “—{o R
H3 i1 3x3 2,k+1

3.2.4 Abordagem multiplicativa usando quatérnio de rotacdo e MRP

Como comentado anteriormente, uma das formas de se obter um estimador de
quatérnio cujas estimativas tenham normas unitarias consiste no uso da abordagem

multiplicativa (Lefferts et al., 1982). Nessa, o quatérnio tem a funcao de representar a atitude
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global enquanto que uma parametrizacdo tridimensional ** é utilizada na representacio do

erro de atitude. A Figura 3.2 contém um diagrama funcional do EKF multiplicativo (MEKF)

proposto em Crassidis e Markley (1996), o qual utiliza os parametros de Rodrigues

modificados (MRP) *® na parametrizagdo do erro. Essa forma de parametrizacdo é singular

apenas para angulos de rotacdo de +360°. Nota-se que, de fato, o CD-EKF utilizado na

estrutura estima 0 erro, My,q4+1, A0 Passo que 0 quatérnio atualizado, Qyiqjk+1, €

computado através de uma multiplicacdo do erro multiplicativo, 8q(1f1k+1|k), pelo quatérnio

de referéncia, gy, Considerando-se que ambos os operandos, 6q(1ﬁk+1|k) & Qrs1jkr

tenham normas unitérias, o resultado dessa multiplicacdo também consiste num quatérnio

unitario [vide definicdo da multiplicacdo de quatérnios em Wertz (1978), p. 416].

~

Wy D1 k1)
Qi Propagacéo ~ Qrer1ik ~ .
» do quatérnio — - > Reset do quatérnio
Gper1ers = 8q(Mppqjir1) ® Gerai L >
A 4 \ 4
Pk Propagagdo | Pikuk| Atualizagdo My i1je1 < O
> do erro > do erro >
A Y
\A My pq)k+1
m() =0 pm
k+1|k+1
z71
CD-EKF
z71 |

Figura 3.2 Estrutura do estimador MEKF.

12 Markley (2003) apresenta 3 opcdes para a representaco tridimensional do erro de atitude.

3 Seja ¢ = ¢. e 0 vetor de Euler (Wertz, 1978). Assim, 0s MRP so definidos por m = e. tan(%) (Schaub,

1998).



3 Estimacédo de Atitude

44
O vetor de estado do estimador de erro (representado em cinza na Figura 3.2) é dado
porm = [m; m, mgs]’, cujos componentes sdo os MRP. Substituindo o vetor de parametros

Pi+1 €M (3.1) por my, ,, obtém-se a equacdo de medidas ndo-linear e discreta no tempo:

b1 = D(my,). Tkt + 6D gy (3.52)

onde (Schaub, 1998),

D(my.q) = I3 + {8.[my41 X]% — 4. (1 — myy12). [my g XJ3/ (1 + myei42)? (3.53)

€ Myyq = [Imyq]l.

O modelo de cinematica de atitude para os MRP ¢é dado pela seguinte equacgdo

diferencial ndo-linear (Schaub, 1998):

m(t) = f™(m(t), o(t)) (3.54)
onde,

f™(m, w) = G™(m). w (3.55)
€,

G™(m) = ~{(1 = Myy1?). Ty + 2. (M X] + 2. My My} (3.56)

Substituindo a velocidade angular modelada por (3.3) em (3.54), obtém-se a equagao

de estado continua no tempo:
m(t) = f7(m(e), d(@)) + 6™ (m(t)). S (t) (3.57)

Considerando que {m(t)} e {Sw(t)} sejam estatisticamente independentes, entdo a

média de {G™(m(t)).8w(t)} é nula. Sua auto-covariancia, E[(Gm(m(t+r)).6w(t+
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r)).(Gm(m(t)).Sw(t))’]=Qm(t).8(r), tem valor dependente do estado verdadeiro

desconhecido. Nesse caso, para fins de implementacdo dos estimadores de MRP, adota-se a

seguinte aproximacao:
Q™(t) = T(t).Q.T(t) (3.58)

onde I'(t) = G™(Riy), YVt € [ty tisr)-

Em seguida sao apresentados os estimadores MEKF e MUKF.

MEKF (Crassidis e Markley, 1996)

Utilizando o CD-EKF - revisado no capitulo 2 — tendo-se em vista a equacdo de
estado (3.57) e a equacdo de medidas (3.52), obtém-se o estimador de MRP (bloco cinza da
Figura 3.2) do MEKF . O quatérnio de referéncia utilizado para representar de forma nio-
singular a atitude global é propagado entre os instantes t, € ty,, através do modelo linear
dado anteriormente em (3.15). Sendo assim, o bloco de propagacéo do erro computa apenas a
covariancia Py, € considera m(t) = 0 para t € [ty, ty41), pois a informagdo de atitude ja
estd sendo propagada através do quatérnio. O erro atualizado produzido pelo estimador de
MRP deve ser convertido no correspondente quatérnio de rotacéo, 6q(1?1k+1|k+1). A relacéo

entre essas duas representagdes é dada pelo seguinte quatérnio unitario (Schaub, 1998):

(1-m2?)  2my 2.m; 2.ms
(1+m?) (1+m?) (@@+m?2) (1+m?)

q(m) = (3.59)

onde m = ||m)]|.

1 MEKF — Multiplicative Extended Kalman Filter.
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Conforme ilustrado na Figura 3.2, o bloco de reset do quatérnio de referéncia requer

uma multiplicacdo de quatérnios. A operacdo de multiplicacdo entre os quatérnios q, =
(910 €a']" € qp = [q15 €p']’ € dada por:
qa ® 4y = [(Q1a' dip — ea,- eb) (qla' €p + 1p-€a — [ea X]. eb)], (3-60)

O MEKF requer as matrizes Jacobianas do estado e das medidas, derivadas de forma

explicita no Apéndice B e representadas aqui, respectivamente, por:

FO(i(t), @) = 2am®) (3.61)

om  Im=mi(¢)

m _ aD(rn)-ri,k+1 (3.62)

i,k+1 — om m=0

A Tabela 3.8 apresenta 0 MEKF.



3 Estimacédo de Atitude

47

Tabela 3.8 Estimador EKF multiplicativo - MEKF.

Parametros R;x i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))
Inicializagdo My, =0 Py, =Py
aom = q
1a - Propagagéo do estado estimado @ M) =0, t €[ty trsr).

P™ (1) = F™ (@ (1), &). P™ (1) + P™ (). F*(M(1), &) + Q™(t)

U1y = eﬁ"'T-ﬁk|k (Vide (3.15))
1b — Predicéo das medidas ® brsap = [(D(r’ﬁ = 0)-1‘1,k+1), (D(m = 0)-l‘z,k+1)’],

PI?+1|k = (Hih 1) Py (HEL )"+ Ryyg

1c — Covariancia cruzada P51k = Prrage- (HEL)'
-1
2a— Ganho Kir1 = PR (PRyaic)
2b — Atualizacdo da estimativa M1 = Kieaa ([blykﬂ’ b2,k+1']’ — Bk+1|k)

m —_ pm b 1
l:'k+1|k+1 - Pk+1|k — K41 Pk+1|k' (Kk+1)

3 - Reset do quatérnio © Qs 1jierr = 89(Mpq1j+1) ® Graai

4 — Voltar a (1) até fim da estimacéo.

@ A integracdo das equacdes diferenciais em (1a) é realizada mediante o uso do método Runge-Kutta de ordem 4 com

passo fixo de tamanho h = T, onde T é o periodo de amostragem das medidas vetoriais.

HT R 0
® gm = [ 1,k+1]; Ry, = | ket 3x3 ]

m
2,k+1 03><3 Rz,k+1

©  Para o calculo de 8q(fiy1x+1), utiliza-se (3.59).

O CD-EKF originalmente propaga a estimativa do estado atraves da integracdo
simultanea das equacOes diferenciais da média e da covariancia [vide equagdes (2.22) e
(2.23)]. No entanto, 0 MEKF considera que m(t) = 0 durante a propaga¢éo da covariancia,
P™. A boa aproximagdo conseguida com essa modificacdo ad hoc se explica pelo fato de

m(t) representar o erro de atitude e, sendo assim, sua magnitude é pequena.

MUKF

Como contribuicdo, propde-se aqui 0 método MUKF *°, que estima o erro
parametrizado por MRP mediante o uso do CD-UKEF. Evita-se a consideragdo de que m(t) =

0 durante a propagacdo de P™. Nesse caso, a informacdo de atitude é propagada através do

> MUKF - Multiplicative Unscented Kalman Filter.
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erro, dispensando-se 0 uso da propagacdo do quatérnio de rotacdo. O MUKF apresenta a

estrutura ilustrada na Figura 3.3.

(bik+1Tik+1)

Ak
g g e
_J

P > Reset do quatérnio
- Grer ke = 8q(Mrr1jer1) ® i
iy = 0 v My q v ! ! k-
m . Pm B N =N
Pl Propagacdo k+ilk|  Atualizagdo o Mg <0
> do erro > do erro x "
lﬁk+1|k+1
Plﬂ1|k+1
z71 |
CD-UKF
z71 |«

Figura 3.3 Estrutura do estimador MUKEF.

Logo, tendo-se em vista a equacdo de estado em (3.57), a equacdo de medidas em

(3.52) e a estrutura ilustrada na Figura 3.3, a Tabela 3.9 apresenta o estimador MUKF.
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Tabela 3.9 Estimador UKF multiplicativo — MUKEF.

Parametros R;x i=12. (Consideradas conhecidas. Vide (3.1))
Q (Considerada conhecida. Vide (3.3))
Inicializaco Mg =0 Py, =P"
aom = q
1a - Propagacéo do estado estimado @ (B e P agic] = 1U (rﬁk|k, Pl EM(, @), Q™ (t))

1b - Predicdo das medidas/ cov. cruzada ®  [byr1 i Pey g P ) = TU(Besr i P 1 i1 () )

b _ Bb
Perie = Preqe + Ries

-1
2a — Ganho Kisr = PP (PRyae)
2b — Atualizagio da estimativa Wjepqjerr = Mppqje + Kiaa ([bl,k+1, bz_k+1’]' - Bk+1|k)

m _ pm b I
Pliiieer = Pibape — Kiern Py (Kieaa)

3 - Reset do quatérnio © Aperjerr = 8G(Mpr1pers) ® Qg

My 1 =0

4 — Voltar a (1) até fim da estimacao.

@ As equacBes diferenciais (2.36) e (2.37) da U sdo integradas utilizando o método Runge-Kutta de ordem 4 com passo

fixo de tamanho h = T, onde T é o periodo de amostragem das medidas vetoriais.

D(m).r. R 0

(®) pm _ Th+1 . _ [Rursr 3x3
hicr1 (m) [D(m). r2,k+1], o ]
©

Para o célculo de 8q(1f1k+1|k+1), utiliza-se (3.59).

03x3  Rok+1
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3.3 Avaliagdo baseada em simulagoes

Com base em medidas simuladas, os estimadores apresentados na sec¢do anterior sao
aqui comparados com relacdo a taxa de convergéncia, acurécia, robustez ao erro de
inicializacdo e carga computacional. A partir dos resultados dessa avaliacdo aponta-se uma

solucdo para o problema de estimacgdo de atitude em 3 eixos do satélite ITASAT.

3.3.1 Simulacdo do movimento verdadeiro e das medidas

A avaliagdo realizada se baseia em testes usando dados simulados referentes ao
movimento de um satélite rigido ao longo de uma oOrbita terrestre baixa e quase-equatorial
durante o periodo de 1000 s iniciado as 12:00:00 (GMT) de 01/01/2008. Considera-se torque
de controle nulo. O movimento verdadeiro, orbital e de atitude, e as medidas sdo simulados
conforme descrito no Apéndice D. Desconsidera-se a ocorréncia de eclipses. A Tabela 3.10
contém a atitude inicial (de Sg em relacdo a Sg) e a velocidade angular inicial (de Sg em
relacdo a Sr e representada em Sg) do movimento simulado. Mediante tais condigdes iniciais,
evita-se que a representacdo da atitude por angulos de Euler (3 — 2 — 1) se torne singular

durante a janela de tempo considerada.

Tabela 3.10 Parametros da simulacdo do movimento verdadeiro para avaliagdo dos

estimadores de atitude.

Velocidade Angular Inicial Quaténio Inicial @
w, q,
[50 0,1 5,0] graus/s [100 0]

@ o componente q, ; corresponde a parte real do quatérnio de rotacdo q,. Em angulos de Euler (3-2-1), a atitude inicial

verdadeira é dada por a, = [0 0 0]'.

Os distarbios nas medidas dos angulos de azimute e de elevacdo do Sol,

[6¢s 665x], no campo geomagnético, &by, e na velocidade angular, 8w, s&0
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considerados ruidos Gaussianos com medias nulas. Suas covariancias sdo dadas na Tabela
3.11. As covariancias dos erros de medicdo do campo geomagnético e da direcdo do Sol sdo
escolhidas com base em valores tipicos encontrados em Larson e Wertz (1999). A covariancia
do erro de medicao de velocidade angular foi escolhida com valor suficiente para que ndo haja

divergéncias das estimativas.

Tabela 3.11 Covariancias verdadeiras dos ruidos de medidas para avaliacdo dos estimadores

de atitude.

Medida

Covariancia Verdadeira

Campo geomagnético

Rl,k = 4,0. 10_14. 13 (T)Z

Direcéo do Sol @

2

Ryo = (0,5%) 1, rad?

Velocidade angular

Q = (0,001)%.1; (rad/s)?

@ Ry € a covariancia do ruido de medidas, {[6:1)5,,{ 565,,(]' € ‘.RZ}, dos angulos ilustrados na Figura D.3, no Apéndice D.

Conforme justificado no Apéndice D, o erro de medidas vetoriais da dire¢cdo do Sol

pode ser aproximado por:
1)
Sby e = 10, [ 5 92";] (3.63)

onde,

—sen(qbs,k). 005(95’,{) —COS(Q[)S,R). sen(HS,k)
I, 2 |—sen(¢si) - sen(6sy)  cos(psy ). cos(Osy) (3.64)
cos(qbslk) 0

e ¢k € b5 sdo as medidas dos angulos de azimute e de elevagéo do Sol ilustrados na Figura

D.3 do Apéndice D.
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Como {[&ps,k 695,,(]'} tem média nula e covariancia Rgg, entdo a covariancia R, de

{8b, € R} pode ser aproximada por M. R 4. ;" € R3*3. No entanto, como Ry é uma
matriz de ordem 2, o posto de IT;.Rgg.II," serd no maximo 2 e, portanto, trata-se de uma
matriz singular. De forma a contornar esse problema, soma-se termos de magnitude g = 1 X

107 aos elementos da diagonal principal de IT;.. R 4. II;," (Mendel, 1995), obtendo-se:
RZ,k = Hk' R¢9 l'[k' + ,8 I3 (365)

3.3.2 Simulacdes de Monte Carlo

Utilizando-se as medidas sintetizadas conforme descrito acima, os estimadores de
atitude sdo avaliados a partir de simulaces de Monte Carlo com 100 realizacdes
considerando-se diferentes magnitudes para o periodo de amostragem e para 0 erro de
inicializacdo. Nessas simulaces, o conhecimento a priori da atitude inicial do satélite é
modelado, através da representacdo por angulos de Euler (3 —2 — 1) ay,~N («,, Py), onde
o, tem como componentes os angulos de Euler verdadeiros (conforme Tabela 3.10) e
P, = 0,%.1; é a covariancia do erro de inicializagdo. Os estimadores de atitude sdo
inicializados a partir de @, conforme mostrado na Tabela 3.12 '°. As covariancias iniciais dos
estimadores sdo sintonizadas. Como exposto no Apéndice D, o calculo da representacdo do
campo geomagnético em Sg requer estimativas da posicdo do satélite. Essa informacdo é
modelada aqui como sendo a soma da posicdo verdadeira representada em Sg com um ruido

Gaussiano de média nula e covariancia Q,os = 100.1I5 (km?) ',

16 Na Tabela 3.12, as funges a2q(. ), a2d(.) denotam, respectivamente, as conversdes de angulos de Euler (3-2-
1) para quatérnio e de angulos de Euler (3-2-1) para DCM (no formato de vetor). A funcéo a2d(.) é dada por
(3.22) enquanto que a funcdo a2q(.) é obtida pela composicéo da conversdo dada em (3.22) com a conversdo de
DCM para quatérnio. Essa Ultima pode ser encontrada em Wertz (1978), pp. 413-414.

" No ITASAT, pretende-se que a informacéo de posicio seja obtida a partir da propagago de estimativas de
orbita fornecidas por estacéo de rastreio. A acuracia tipica de estimativas de posi¢do assim obtidas € de varios
quilémetros (Larson e Wertz, 1999).
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Tabela 3.12 Inicializacdo dos estimadores de atitude.

Estimador Estado inicial Covariancia Inicial
QEKF/QUKF 4o = a2q (&) Pd=1x10731,
EEKF/EUKF i, = @, P@=1x10"21, rad?
DKF/DKFUO d, = a2d (@) Pd=1x10"%1,

Go = a2q (@) m _
MEKF/MUKF rf11|o=[008]’ P =1x1073.1,

Os parametros k das TUs e 1Us dos estimadores propostos (QUKF, EUKF, DKFUO e
MUKEF) sdo ajustados de acordo com a regra k = 3 —n, onde n é a dimensdo do vetor de
estado [para detalhes sobre a TU e a 1U, vide sec¢éo 2.3].

Os indices de desempenho utilizados na avaliacdo dos estimadores de atitude s&o:

e Erroangular:

I, = |acos G traco (D(ﬁk|k)’. D(pk)) - %)| (3.66)

e Indice de ortonormalidade:

k = traco {(D(ﬁk|k),-D(ﬁk|k) - 13) : (D(ﬁk|k),-D(ﬁk|k) - 13)’} (3.67)

Ambos os indices apresentam valores positivos. O indice I, corresponde ao angulo da
representacdo de atitude por eixo/angulo de Euler (Wertz, 1978). Seu valor se aproxima de
zero a medida que a atitude estimada se aproxima da atitude verdadeira. Quanto ao indice J,
seu valor se aproxima de zero a medida que a DCM correspondente ao vetor de parametros
estimado, D(ﬁk|k), se aproxima de uma matriz ortonormal.

Utilizando periodo de amostragem T = 0,1 s e inicializa¢cbes com g, = 5,0 graus,
obtém-se para cada estimador 100 realiza¢Ges dos indices I, e J, das quais se computam as
médias I, e J, e os desvios-padrdo o e a,{, respectivamente. A Figura 3.4 apresenta 0s
resultados de erro angular enquanto que a Figura 3.5 exibe os resultados de ortonormalidade.
Na Figura 3.4, nota-se uma ligeira superioridade dos estimadores de quatérnio em termos de

tempo de convergéncia e acuracia, caracteristicas que serdo mais bem avaliadas adiante. As
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oscilacbes observadas nos graficos dessa figura sdo sincronas com a velocidade angular do
satélite.

Na Figura 3.5, os indices de ortonormalidade referentes aos estimadores EEKF e
EUKF sdo omitidos, pois as estimativas de angulos de Euler quando convertidas para DCM
sempre produzem uma matriz ortonormal [vide (3.22)] e, nesse caso, J; assume valores nulos.
Nota-se a superioridade em termos de ortonormalidade do QEKF e do DKF em relagéo ao
QUKEF e ao DKFUO, respectivamente, conforme previsto anteriormente [vide subsecdes 3.2.1
e 3.2.3]. A omissdo da operacdo de normalizacdo no QEKF resulta em indices de
ortonormalidade com valores da ordem de 10~7. Omitindo-se a operacdo de ortogonalizagéo
no DKF, obtém-se estimativas que convergem lentamente e indices de ortonormalidade da
ordem de 1073. Observa-se ainda que os indices de ortonormalidade associados aos
estimadores multiplicativos, MEKF e MUKF, embora assumam valores diminutos, eles
aumentam no decorrer da estimagdo, o que se deve a erros numéricos que fazem com que as

normas das estimativas de quatérnio ndo se mantenham exatamente unitarias (Markley, 2003).
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Figura 3.4 Erros angulares dos estimadores de atitude — T = 0,1 s, g,
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Figura 3.5 Indices de ortonormalidade dos estimadores de atitude — T = 0,1 s, 0, =

5,0 graus.

A Tabela 3.13 apresenta os tempos de convergéncia dos estimadores considerando-se
diferentes magnitudes para o periodo de amostragem. Adota-se como medida do tempo de
convergéncia o tempo decorrido desde o inicio da estimagdo até o instante t, em que I, + 3 X
of se torna inferior a 2 graus '®. Observa-se que os estimadores de quatérnio convergem

rapidamente e ndo apresentam diferenca significativa entre si. Nota-se ainda a superioridade

'8 Tipicamente, a estimacao de atitude baseada em magnetdmetro tem acurécia entre 0,5 grau e 3,0 graus (Larson
e Wertz, 1999).
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do EUKF, do DKFUO e do MUKEF, respectivamente, em relagdo ao EEKF, ao DKF e ao

MEKEF.

Tabela 3.13 Tempos de convergéncia dos estimadores de atitude — o, = 5,0 graus.

Estimador Tempo de convergéncia [s] (I, + 3 X gl < 2 graus)
T=01s T=05s T=10s
QEKF/QUKF 0,2/0,2 1,0/1,0 2,0/2,0
EEKF/EUKF 6,4 /0,2 16,0 /1,0 29,0 /2,0
DKF/DKFUO 21,3/ 1,4 14,0 /6,5 18,0 / 12,0
MEKF/MUKF 7,4 /0,2 85/1,5 24,0 /2,0

A Tabela 3.14 apresenta os valores maximos de I, + 3 X g} para Vt, € (50,1000] s,

através dos quais se comparam as acuracias dos estimadores considerando-se diferentes

magnitudes para T. Como notado anteriormente na Figura 3.4, observa-se aqui a

superioridade dos estimadores de quatérnio quando se adota T = 0,1 s. O EUKF e 0 DKFUO

se mostram mais acurados que o EEKF e o DKF, respectivamente. Os estimadores

multiplicativos, assim como o0s estimadores de quatérnio, ndo apresentam diferenca

significativa entre si.

Tabela 3.14 Acurécias dos estimadores de atitude — o, = 5,0 graus.

Estimador Maximo {I, + 3 X g}, para Vt, € (50,1000] s [graus]
T=01s T=05s T=10s
QEKF/QUKF 0,479 /0,472 0,840 / 0,840 1,152 /1,137
EEKF/EUKF 0,876 / 0,532 1,453 /0,855 1,700 / 1,134
DKF/DKFUO 0,533 / 0,495 1,074 / 0,844 1,225 /1,053
MEKF/MUKF 0,529 /0,529 0,861 /0,861 1,149 /1,148

Os estimadores sdo avaliados em relacdo a robustez ao erro de inicializacdo conforme

descrito a seguir. Em 1000 realiza¢cdes do processo de estimacdo de cada estimador, registra-
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se 0 nimero de vezes em que I, + 3 X a) > 2 graus para t, € (50,1000] s. Esse ntimero,
denotado por N,(ag,), é adotado na mensuracdo de robustez ao erro de inicializacdo do
estimador em questdo. Dessa forma, quanto menores os valores assumidos por N,.(g,), maior
é a robustez ao erro de inicializacdo do correspondente estimador. A Tabela 3.15 apresenta
valores de N,.(g,) considerando diferentes magnitudes para o desvio-padréo a,. O periodo de
amostragem é fixado em T = 0,1 s. Observa-se que 0s estimadores de quatérnio se mostram
mais robustos. Nota-se também a superioridade do EUKF, do DKFUO e do MUKEF,

respectivamente, em relagédo ao EEKF, ao DKF e ao MEKF.

Tabela 3.15 Robustez dos estimadores de atitude em relagdo ao erro de inicializagéo —

T=01s.
Estimador N,.(0p)
oo = 5,0 graus oy = 20,0 graus oo = 50,0 graus
QEKF/QUKF 0/0 0/0 0/0
EEKF/EUKF 3/0 8/0 14 /0
DKF/DKFUO 0/0 0/0 107 / 82
MEKF/MUKF 0/0 4/0 18/0

3.3.3 Carga computacional

Considerando-se uma janela de tempo de 100 s e periodo de amostragem T = 0,1 s,
medem-se cinco realizacdes do tempo de execucdo de cada estimador, a partir das quais séo
calculadas a média, m,, e o desvio-padréo, .. A média m, € utilizada aqui como medida de
carga computacional *°. A Tabela 3.16 apresenta as cargas computacionais dos estimadores de
atitude. Os valores de . mostram que as variagdes nas medidas de tempo de execucdo séo

pequenas. A terceira coluna contém as cargas computacionais relativas a carga do QEKF, que

19 A avaliago de carga computacional através de medidas de tempo de execucéo evita o trabalho de computar o
nimero de operacdes de soma e de multiplicacdo como realizado em Waldmann (2002). Entretanto, o resultado é
influenciado por outras tarefas concorrentes gerenciadas pelo sistema operacional empregado, no caso o
Windows XP SP2.
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apresenta 0 menor tempo de execucdo dentre os estimadores considerados. Os estimadores de
DCM exibem maiores tempos de execu¢do, o que se deve a dimensdo 9 de seus vetores de
estado. Nota-se que os estimadores propostos exibem cargas em torno do dobro das cargas

dos correspondentes estimadores revisados.

Tabela 3.16 Cargas computacionais dos estimadores de atitude.

Estimador Tempo de execugao [s] Carga relativa ao QEKF
mC (O-C)
QEKF/QUKF 0,97 (0,02) / 1,98 (0,05) 1/2,0
EEKF/EUKF 1,25 (0,02) / 2,77 (0,05) 1,3/29
DKF/DKFUO 2,16 (0,06) /3,76 (0,08) 2,2/39
MEKF/MUKF 1,35 (0,05) / 3,40 (0,03) 1,4 /35

3.4 Comentarios

Tratou-se aqui do problema de estimacgdo de atitude de satélite em 3 eixos segundo a
abordagem MV a partir de medidas vetoriais do campo geomagnético e da dire¢do do Sol.
Foram estudadas quatro formas de representacdo de atitude: quatérnio de rotacdo, angulos de
Euler, DCM e MRP. Para cada uma dessas representacdes, revisou-se um método existente na
literatura e propds-se outro, tendo em vista o uso da TU e/ou da IU.

Os estimadores foram avaliados com base em simulacGes de Monte Carlo. De forma
geral, os estimadores propostos se mostraram melhores em termos de taxa de convergéncia,
acuracia e robustez ao erro de inicializacdo. Por outro lado, tais estimadores exibiram maiores
tempos de execugdo.

A comparacdo entre representacdes de atitude revelou que os estimadores de
quatérnio, QEKF e QUKEF, apresentam melhores desempenhos. Sendo assim, esses
estimadores serdo considerados na proposta de um Sistema de Determinacdo de Atitude

(SDA) para satélites de baixo custo no capitulo 5.
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4 ESTIMACAO DE VELOCIDADE ANGULAR

Igoritmos para estimacdo de velocidade angular a partir de medidas vetoriais do
Acampo geomagnético e da direcdo do Sol sdo investigados neste capitulo. Com base
em equacdes de estado e de medidas existentes na literatura, apresentam-se dois estimadores
do tipo DA-VM — DAEKF e DAUKEF — e dois do tipo EA-VM — EAEKF e EAUKF. 12

A secdo 4.1 define o problema de estimacdo de velocidade angular a partir de medidas
vetoriais. Em seguida, a sec¢do 4.2 apresenta as formulaces dos estimadores. A se¢do 4.3 0s
compara através de resultados obtidos com medidas simuladas. Por fim, a secdo 4.4 apresenta

comentarios sobre os estudos realizados no capitulo.

4.1 Definiciao do problema (Bar-Itzhack, 2001)

O problema de estimacdo de velocidade angular a partir de medidas vetoriais é
definido a seguir. Seja Sg um sistema de coordenadas Cartesianas (SCC) fixo ao corpo do
satélite e Sg algum SCC de referéncia. O sistema Sg gira, no instante t, com uma velocidade
angular em relacdo a Sg representada em Sg por w(t) € R3. Um conjunto de m vetores
observado no instante t, quando projetado em Sg e Sg, d& origem aos conjuntos B(t) =
{b;(t) e R3,i=12,..,m} e R(t) = {r;(t) € R3,i = 1,2,...,m}, respectivamente; m é o
nimero de pares de medidas vetoriais (b;(¢), r;(t)). Os elementos de B(t) e R(t) sdo as
representacdes das medidas vetoriais em Sg e em Sg, respectivamente.

Os elementos de B(t) e R(t) e a velocidade angular w(t) se relacionam através do

teorema do transporte,

! A classificacéo de estimadores de velocidade angular adotada neste trabalho é apresentada no item 1.1.2.
2 DAEKF — Derivative Approach, Extended Kalman Filter.

DAUKEF - Derivative Approach, Unscented Kalman Filter.

EAEKF - Estimation Approach, Extended Kalman Filter.

EAUKF - Estimation Approach, Unscented Kalman Filter.
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D(t).5;(t) = b;(t) + w(t) X b;(t) (4.1)

onde D(t) € a DCM que rotaciona de Sg a Sg no instante t.

Considerando que w(t) tenha magnitude grande o suficiente para que as
representacfes das medidas vetoriais em Sg tenham variagdes temporais significativamente
maiores que as das medidas vetoriais em Sg, 0 vetor derivada temporal observado em Sg,
r;(t), em (4.1) pode ser desprezado (Psiaki e Oshman, 2003). Nesse caso, essa equacao

simplifica-se para,

b;(t) = [b;(t) x]. w(t) (4.2)

onde [b;(t) x] é a matriz produto vetorial referente ao vetor b;(t) [vide nota¢do na Lista de
Simbolos]. Como no capitulo 3, i = 1 se refere as medidas do campo geomagnético, enquanto
que i = 2 corresponde as medidas da direcdo do Sol. Essa equacao consiste no modelo de
cinemética das medidas vetoriais utilizado nas formulagdes dos estimadores na secdo 4.2.
Nota-se sua independéncia em relacéo a atitude e as medidas vetoriais em Sg.

Conforme definido em 1.2.2, estimadores de w(t) a partir de medidas vetoriais podem
pertencer a duas abordagens distintas: abordagem baseada em derivacdo (DA-VM) e
abordagem baseada em estimacdo (EA-VM). Estimadores pertencentes a abordagem DA-VM
utilizam (4.2) na definicdo de suas equacdes de medidas e requerem a computacdo numerica
de derivadas temporais das medidas vetoriais. Por outro lado, estimadores que seguem a
abordagem EA-VM incluem (4.2) em suas equacOes de estado e evitam o célculo de
derivadas temporais das medidas.

Os estimadores de velocidade angular existentes na literatura normalmente tém suas

equacdes de estado baseadas nas equacdes de Euler 3, as quais requerem o conhecimento do

% Uma excec#o a essa abordagem é encontrada em Oshman e Markley (1999), onde se modela a aceleragdo
angular do veiculo como um processo estocastico Markoviano.
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tensor de inércia do veiculo bem como dos torques externos nele atuantes. Essa modelagem é
utilizada neste trabalho. Dessa forma, considerando-se um satélite rigido e sem rodas de
momentum ou de reacdo, a evolucdo temporal da velocidade angular é modelada por (Wertz,

1978),
o) =J L[(J o®) X o@®)] + I 1) + w(t) (4.3)

onde g € R3*3 é o tensor de inércia; T(t) € R3 é o vetor torque de controle; e {w(t) € R3} é
o ruido de estado que representa torques de perturbacéo ndo-modelados *, incertezas no tensor
de inércia e incertezas no modelo do atuador utilizado para gerar T(t). Esse ruido é
considerado aqui como um processo branco com média nula e densidade espectral de poténcia

Qd € 913X3.

4.2 Estimadores de velocidade angular

Em seguida sdo apresentados estimadores de velocidade angular pertencentes as
abordagens DA-VM e EA-VM. Por simplicidade, os estimadores do tipo DA-VM seréo
chamados de estimadores DA enquanto que os do tipo EA-VM serdo referidos como

estimadores EA.

4.2.1 Abordagem baseada em derivacio (Harman e Bar-ltzhack, 1999)

Os estimadores DA apresentados em seguida tém como vetor de estado a prépria
velocidade angular w.

Considerando-se que o periodo de amostragem T seja suficientemente pequeno, pode-
se aproximar a derivada em (4.2) por diferenca finita. Dessa forma, obtém-se a equacdo de

medidas linear e discreta no tempo,

* Os torques de perturbagdo mais relevantes sdo devidos a gradiente gravitacional, magnetismo residual, arrasto
atmosférico e radiacao solar. Modelos para esses torques podem ser encontrados em Wertz (1978), pp. 566-576.
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Zhes1 = Hijp1 @pepr + Vi (4.4)
onde,
2 = %(bi,k+1 —bix) (4.5)
Hi i1 2 [byjss ] (4.6)

O termo de ruido, {vl-f‘k € 9%3}, da equacdo de medidas (4.4) abarca erros decorrentes

de 3 fontes. A primeira delas consiste na aproximacgéo adotada em (4.2). A segunda se trata do
erro da derivacdo numerica em (4.5), que tem significancia dependente do intervalo T e das

taxas de variacdo temporal das medidas vetoriais®. A terceira fonte consiste nos ruidos,
{Sbi,k € 9{3}, das medidas vetoriais utilizadas no calculo de zgkﬂ mediante (4.5). Dessa
forma, o ruido {v{, € R3} apresenta uma natureza complexa. No entanto, para facilitar o

emprego da equacdo de medidas (4.4) em estimadores de estado dos tipos EKF e UKF,
considera-se seu modelo como sendo simplesmente um ruido branco com média nula e
covariancia RY.

A Figura 4.1 apresenta a estrutura dos estimadores DA estudados aqui. As medidas
vetoriais no instante t, .1, b; x4, S80 adquiridas segundo um periodo de amostragem T. O

estimador ilustrado produz no instante ¢, a estimativa @..1x+; € a covariancia do erro de

estimacao Py k1

> Por exemplo, para um dado valor de T, o erro na derivacdo numérica das medidas vetoriais em Sg aumenta com
a frequiéncia no caso em que as medidas vetoriais varia senoidalmente.
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T(t) b1
A\ 4
1-z71
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Pk|k Pk+1|k l)k+1|k+1
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o ~ R ~ k k
Wk Propagacéo Or+1]k Atualizagdo et
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(4.3) (4.4)
Z_l ”i

Figura 4.1 Estimador de velocidade angular — abordagem DA-VM.

As equacdes de estado (4.3) e de medidas (4.4) sdo utilizadas nos estimadores
PSELIKA (pseudo-linear Kalman filter) e CD-SDARE (continuous discrete, state-dependent
algebraic Riccati equation) propostos por Harman e Bar-Itzhack (1999). Esses estimadores se
baseiam na estrutura pseudo-linear de (4.3) cujo termo ndo-linear, 1. [(J. w (1)) X w(2)],
pode ser decomposto na multiplicacdo de uma matriz dependente do estado,
JL[(J.- o(@®) %], pelo préprio estado, w(t). Esses estimadores evitam o uso de
linearizacdo e, consequentemente, apresentam maior robustez a erros de inicializagdo quando
comparados ao CD-EKF. Por outro lado, apresentam acuracia inferior a do CD-EKF (Psiaki e
Oshman, 2003). Em diversas aplicagbes, 0 UKF tem se mostrado mais robusto a erros de
inicializacdo do que o EKF (Julier e Uhlmann, 2004). Isso motiva a investigagdo do uso do
CD-UKF na estimacao de velocidade angular empregando as equacgdes de estado (4.3) e de
medidas (4.4).

Em seguida sdo apresentados os estimadores DAEKF e DAUKF.
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DAEKF (Santos e Waldmann, 2007b)

Utilizando-se o CD-EKF — revisado no capitulo 2 — para estimar velocidade angular
segundo a abordagem DA, obtém-se o estimador DAEKF apresentado na Tabela 4.1. As
equagdes de estado e de medidas do DAEKF séo dadas, respectivamente, por (4.3) e (4.4).

Esse estimador requer a matriz Jacobiana do estado,

FA(a (1), 7(t)) = 2@ (4.7)

ow w=0(t)
onde,
fllwt=JLJo)xo+J Lt (4.8)

A matriz F4(®(t), T(t)) representada em (4.7) é dada de forma explicita no Apéndice
B; o torque de controle t(t) é considerado constante entre instantes de amostragem

sucessivos, ou seja, T(t) = Ty para Vt € [ty, txy1)-
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Parametros R? i = 1,2. (Sintonizadas)
Q¢ (Sintonizada)
Inicializacdo Bojp = By Py = E[(wg — &y). (wo — &)’

1a - Propagacéo do estado estimado @

1b — Predicéo das medidas ®

1c — Covariancia cruzada

(t) = @), )

P(¢) = F*(a(t),T, )P(t) +P(¢).F* (&(t), T, ) + Q°
Zier1je = Hiy ®paaji

Piye = Hyo. Pk+1|k-HIC<l+1, + R?

wz  _ d '
Pl = Prvare Higgr

2a - Ganho

2b — Atualizagdo da estimativa ©

-1
j— (VYA VA
Kir1 = P (Pieape)
~ PN d A
Oprijkrr = Opyqe + Kirr: Zirr — Zisan)

— Z !
l:’k+1|k+1 - l:’k+1|k - Kk+1- l)k+1|k- Kk+1

3 - Voltar a (1) até fim da estimacao.

@ A propagacdo da média e da covariancia é realizada integrando-se as equacdes diferenciais em (1a) de ¢, a ty,, a partir

o ug|

©

das condigBes iniciais @y € Py . Ao final da integragao, obtém-se @y, € Pr41; Para tal, utiliza-se o método

Runge-Kutta de ordem 4 com passo fixo de tamanho h = 0,1 s.

d —
Ziy1 =

Z1 k+1

d
Z2k+1

d
Hi

d
H2k+1

:

|

e

R{

03X3

0353
R

|

DAUKF (Santos e Waldmann, 2007b)

Utilizando-se o CD-UKF - conforme apresentado no capitulo 2 — para estimar

velocidade angular segundo a abordagem DA, obtém-se o estimador DAUKF apresentado na

Tabela 4.2. As equacg0Oes de estado e de medidas do DAUKEF s&o dadas, respectivamente, por

(4.3) e (4.4). Observa-se que os calculos das medidas preditas, da covariancia dos residuos

(passo 1b) e da covariancia cruzada entre o estado e as medidas (passo 1c) se baseiam numa

equacado de medidas linear, (4.4), o que dispensa 0 uso da TU.

Assim como no DAEKF, aqui o torque de controle t(t) também é considerado

constante entre instantes de amostragem sucessivos.



4 Estimagéo de Velocidade Angular

Tabela 4.2 Estimador de velocidade angular - DAUKF.

67

Parametros R? i =1,2. (Sintonizadas)
Q¢ (Sintonizada)
Inicializacdo Bojp = By Py = E[(wg — &y). (wo — &)’

1a - Propagacdo do estado estimado @

1b — Predicéo das medidas ®

1c — Covariancia cruzada

[®kc+ 100 Pt i) = TU(@ppier Pryrer (., T(0)), Q)
Zier1je = Hippy ®paa i

A _ ygd d d
Piiie = Hipr- Pryqe- Hgyr + R

Wz _ d '/
Pk = Prvajie- Hin

2a - Ganho

2b — Atualizagdo da estimativa ©

-1
j— Wz YA

Ky = Pty (Phiape)

®pi1jie1 = Oppqe + Kirr (Zirr — Zirqgi)

j— VA r
Peitjie+1 = Prraie = Kier1 Py a i Kieta

3 - Voltar a (1) até fim da estimacao.

@  As equacBes diferenciais (2.36) e (2.37) da 1U séo integradas utilizando 0 método Runge-Kutta de ordem 4 com passo

fixo de tamanho h = 0,1 s.

d d
(b) Hd _ l'll,k+1 _Rd _ Rl 03><3
k+1 — Hd ’ - 0 Rd
2,k+1 3x3 2
d
© _ | Z1k+1
Zpy1 = d
Z2k+1

|

4.2.2 Abordagem baseada em estimac¢ao (Bar-Itzhack, 2001)

O vetor de estado dos estimadores EA ¢ dado porx = [@’ b;" b,’]' € R°, onde w é a

velocidade angular de interesse e b, e b, correspondem, respectivamente, as representacdes

do campo geomagnético e da direcdo do Sol no sistema Sg. Concatenando as equagfes de

cinematica de b, e de b, dadas por (4.2) com o0 modelo dinamico de um satélite rigido e sem

rodas dado por (4.3), obtém-se a equacéo de estado dos estimadores EA,

x(t) = fe(x(t), (1)) + we(t)

(4.9)

onde o termo de ruido, {w®(t) € R°}, é modelado como um processo ruidoso branco de

média nula e densidade espectral de poténcia Q¢ € R**°, fd(.,.) vem de (4.8) e,
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f4(w(®), T(®))

fe(x(0), ©(®)) 2 | b, (t) x]. &0 (2) (4.10)
[b,(t) X]. w(¢)

Como as medidas utilizadas pelos estimadores EA correspondem a b, e b,, hd uma

relacdo linear e invariante no tempo entre elas e o vetor estado, donde se obtém a simples

equacdo de medidas em tempo discreto,

Ziyr = H®. Xppq + Viyy (4.11)
onde,

<[] 412
o ol 0 €1
I el (419

O erro de medidas {vi € R°} é modelado como uma seqiéncia branca de média nula e

covariancia,

e _ [Ruik 03x3]

= 4.15
€= 0405 Ry (4.15)

onde Ry e Ry sd0 as covariancias dos ruidos de medida vetorial {8b,, € R3} e {8b,, €
R3}, respectivamente. Essas covariancias séo consideradas conhecidas.

A Figura 4.2 apresenta a estrutura dos estimadores EA estudados aqui. As medidas
vetoriais no instante t.q, b; x4, sS40 adquiridas segundo um periodo de amostragem T. O

estimador ilustrado produz no instante ;. a estimativa Xy, x+1 € @ covariancia do erro de
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estimagdo Pp, k41, donde se obtém a estimativa de velocidade e a covariancia do

correspondente erro de estimacao,
a)k+1|k+1 = [3?1,k+1|k+1 J?z,k+1|k+1 553,k+1|k+1]’ (4.16)

P1X1,k+1|k+1 P1X2,k+1|k+1 P1X3,k+1|k+1
Prsijesr = |Prrketieer  Pazkriprr  Paskstiest (4.17)
P§(1,k+1|k+1 Pé(z,k+1|k+1 P§(3,k+1|k+1
Além das equacbes (4.9) e (4.11), Bar-ltzhack (2001) propde equacdes de estado e de
medidas para estimacao de velocidade angular segundo a abordagem EA-AM, que ao invés de
medidas vetoriais, utiliza atitude em 3 eixos como dado de entrada. Nesse caso, a equagéo de
estado é obtida concatenando-se uma equagéo de cinemética de atitude ® a0 modelo dinamico
do satélite. A equacdo de medidas, de forma similar a (4.11), é linear e invariante no tempo. A
modelagem apresentada aqui [(4.9) e (4.11)] tem a vantagem de permitir o projeto de

estimadores de velocidade angular que ndo requerem o conhecimento da atitude do veiculo.

T(t) b; k41
X
Pl)c(uc Pl)c(+1|k Pri1ikst
A\ 4 R A\ 4 R
R . . o k+1|k+1
Xkelle Propagacao Xic+1lk Atualizacio |
» baseada em > baseada em >
(4.9) (4.11)
771 e

Figura 4.2 Estimador de velocidade angular — abordagem EA-VM.

Em seguida sdo apresentados os estimadores EAEKF e EAUKF.

® para maiores detalhes sobre cinematica de atitude, vide Shuster (1993); no capitulo 3, sdo apresentadas as
equacoes de cinematica em 4 diferentes parametrizagGes: angulos de Euler (3-2-1), quatérnio de rotacdo, DCM e
MRP.
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Utilizando-se o CD-EKF para estimar velocidade angular segundo a abordagem EA-

VM, obtém-se o estimador EAEKF apresentado na Tabela 4.3. As equacfes de estado e de

medidas do EAEKF sdo dadas, respectivamente, por (4.9) e (4.11). Esse estimador requer a

matriz Jacobiana do estado,

afe(x,t(t))
ax

Fex(), T(1) £

x=X(t)

onde f¢(x, ) € dada por (4.10).

(4.18)

A matriz Fe(R(¢t), T(t)) representada em (4.18) é dada de forma explicita no Apéndice

B; o torque de controle t(t) é considerado constante entre instantes de amostragem

sucessivos.
Tabela 4.3 Estimador de velocidade angular EAEKF.
Pardmetros R} (Considerada conhecida. Vide (4.15))
Q¢ (Sintonizada)
Inicializagdo Rojo = %o Pgjo = E[(Xg — Ro)- (X0 — Xo)']

1a - Propagacéo do estado estimado @

1b — Predicdo das medidas

1c — Covariancia cruzada

X(t) = FR(,w)

P*(t) = F* (x(¢£),T, )P () +P*(£).F* (x(¢),T,) + Q°
Zirape = HE Rpepq i

Piiipe = HO. Py HY + REyy

XZ — pX e’
Pk+1|k - Pk+1|k-l'I

2a - Ganho

2b — Atualizacdo da estimativa

-1
— XZ VA
Kir1 = P (Pieape)
. A e A
Rir1iesr = Rewye + Kiegr: (Zke1 = Zregan)

X — X VA ’
Pertjier1r = Praaie — Kier1- Prepq i Kiea

3 —Voltar a (1) até fim da estimacéo.

@ A propagacio da média e da covariancia é realizada integrando-se as equacdes diferenciais em (1a) de ¢, a ty,, a partir
das condic@es iniciais Xy € P,’jlk. Ao final da integragéo, obtém-se X1, € P,’c‘ﬂlk; Para tal, utiliza-se 0 método Runge-
Kutta de ordem 4 com passo fixo de tamanho h = 0,1 s.
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EAUKF

Utilizando-se o CD-UKF na estimacdo de velocidade angular segundo a abordagem
EA-VM, obtém-se o estimador EAUKF apresentado na Tabela 4.4. As equacGes de estado e
de medidas do EAUKF s&o dadas, respectivamente, por (4.9) e (4.11). Observa-se que 0s
calculos das medidas preditas, da covariancia do residuo (passo 1b) e da covariancia cruzada
entre o estado e as medidas (passo 1c) se baseiam numa equagédo de medidas linear, (4.11), 0
que dispensa o uso da TU.

Assim como no EAEKF, aqui o torque de controle t(t) também é considerado

constante entre instantes de amostragem sucessivos.

Tabela 4.4 Estimador de velocidade angular EAUKF.

Parametros R} (Considerada conhecida. Vide (4.15))

Q¢ (Sintonizada)

|nICia|IzaQQO )’zolo = 520 P())(lo = E[(XO - ﬁo). (XO - ﬁo)’]
1a - Propagagéo do estado estimado @ [Ric+1pe PEra] = TURigpe PR £ (-, (1)), Q°)
1b — Predic&o das medidas Zicr1 e = HE. Rpq i

Piiae = HE Py HS + Riyy

1c - Covariancia cruzada Peiie = Pisjee He'
2a— Ganh Kir1 = P% 0 (P2 n)
a — Ganho k+1 — k+1|k'( k+1|k)
2b — Atualizago da estimativa Rirtii+1 = Rk + Kiwrr (Zpr1 — Zrrrp)

X — px _ z ’
Pertier1 = Praape — Kirr Prqji- Kiern

3 - Voltar a (1) até fim da estimacéo.

@ As equagdes diferenciais (2.36) e (2.37) da IU séo integradas utilizando o método Runge-Kutta de ordem 4 com passo
fixo de tamanho h = 0,1 s.
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4.3 Avaliacao baseada em simulacoes

Os estimadores DAEKF, DAUKF, EAEKF e EAUKF apresentados na segéo anterior
sdo em seguida comparados com respeito a taxa de convergéncia, acuracia, robustez ao erro

de inicializacdo e carga computacional.

4.3.1 Simulac¢ido do movimento verdadeiro e das medidas

A avaliagdo realizada se baseia em testes usando dados simulados referentes ao
movimento de um satélite rigido ao longo de uma oOrbita terrestre baixa e quase-equatorial
durante o periodo de 1000 s iniciado as 12:00:00 (GMT) de 01/01/2008. Considera-se torque
de controle nulo. O movimento verdadeiro, orbital e de atitude, e as medidas sdo simulados
conforme descrito no Apéndice D. Desconsidera-se a ocorréncia de eclipses. A Tabela 4.5
contém a atitude inicial (de Sg em relagdo a Sg) e a velocidade angular inicial (de Sg em

relacdo a Sg e representada em Sg) do movimento simulado.

Tabela 4.5 Parametros da simulagdo do movimento verdadeiro para avaliagéo dos

estimadores de velocidade angular.

Velocidade Angular Inicial Quaténio Inicial @
0, q,
[5,0 5,0 5,01 graus/s [1 00 0]

@ O componente qo,1 corresponde a parte real do quatérnio de rotagéo q.

- . . . . ~ I
Os disturbios nas medidas da direcdo do Sol, [5gbs,k 595,,(], e no campo
geomagnético, &by ,, sdo considerados ruidos Gaussianos com medias nulas. Suas

covariancias sdo apresentadas na Tabela 4.6.
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Tabela 4.6 Covariancias verdadeiras dos ruidos de medidas para avaliacdo dos estimadores

de velocidade angular.

Medida Covariincia Verdadeira
Campo geomagnético v'=14,0.10"11; (T)?
2
Direcio do Sol @ v o T 2
¢ 0 (0,5 180) . Iz rad

@ R’é,e é a covariancia do ruido de medidas, {[(qusk 605‘,(]' € ‘Rz}, dos angulos ilustrados na Figura D.3, no Apéndice D.

Conforme justificado no Apéndice D, o erro de medida vetorial da direcao do Sol pode

ser aproximado por,

6
Sby = I, 5‘2’;] (4.19)
em que,
—sen(q.’)s,k). cos(Hs’k) —cos(q,')s,k). sen(@s,k)
I, £ —sen(gbs,k).sen(es,k) cos(gbs,k).cos(es,k) (4.20)

cos(Ps i) 0

e Ps € Oy sdo as medidas dos angulos de azimute e de elevagéo do Sol ilustrados na Figura

D.3 do Apéndice D.
Como {[6¢s,k 565, € ERZ} tem média nula e covariancia RY, entéo a covariancia
Y « de {8b, ;. € R3} pode ser aproximada por 1. Rip. ;" € R¥3. No entanto, como Ry,
€ uma matriz de ordem 2, o posto de IT;.. R%,. IT;" serd no maximo 2 e, portanto, trata-se de

uma matriz singular. O procedimento que sera adotado aqui para contornar esse problema
consiste simplesmente na soma de termos de pequena magnitude aos elementos da diagonal

principal de IT.. Rg,. IT," (Mendel, 1995), como explicitado adiante na Tabela 4.9.
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4.3.2 Simula¢cdoes de Monte Carlo

Utilizando-se as medidas sintetizadas conforme descrito acima, os estimadores de
velocidade angular sdo avaliados a partir de simula¢des de Monte Carlo com 100 realizagdes
considerando-se diferentes magnitudes para o periodo de amostragem e para 0 erro de
inicializacdo. Nessas simulacdes, o conhecimento a priori da velocidade angular do satélite é
modelado por V' (w,, Py), onde w, é a velocidade inicial verdadeira (conforme Tabela 4.5) e
P, = 0,2.1; é a covariancia do erro de inicializacdo. Com base nisso, os estimadores séo

inicializados como mostrado na Tabela 4.7.

Tabela 4.7 Inicializacdo dos estimadores de velocidade angular.

Estimadores DA Estimadores EA
G’o|o = wq + N (0354, Py) )A(o|0 = [(‘”0 + N (0344, Po))’ 01><6]
P 0 .
Pojo =Py = 0”13 o0 = 0 0 i%] (unidades no SI)
6x3 6

As Tabelas 4.8 e 4.9 apresentam os valores de parametros utilizados nos estimadores
DA e EA, respectivamente. As covariancias dos ruidos de medidas, R¢ e RY, e de estado, Q¢,
dos estimadores DA sédo obtidas, para periodos de amostragem de 0,1 s; 0,5 s e 1,0 s, através
de sintonia. Nota-se que & medida que se aumenta T, os valores de R$ e RY diminuem. Isto
aparenta uma contradi¢do, pois 0 aumento de T implica num maior erro numérico na
computacdo das derivadas das medidas vetoriais. No entanto, tal aumento também implica na
reducdo do ruido aleatorio de medidas, conforme demonstrado no Apéndice C. Nos
estimadores EA, as covariancias dos ruidos de medidas, Ry, € R, , sdo obtidas a partir das

covariancias verdadeiras, RY e Ry, consideradas conhecidas, enquanto que a covariancia do

ruido de estado, Q€, é sintonizada. Os componentes do tensor de inércia utilizado nas
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equacBes de estado dos estimadores apresentam erros com magnitudes de 0,1 % de J% ’. Os

pardmetros k das IUs dos estimadores DAUKF e EAUKF séo ajustados de acordo com a

regra k = 3 — n, onde n é a dimensao do vetor de estado [vide se¢do 2.3].

Tabela 4.8 Parametros dos estimadores DA.

Parametro Valor

R¢ ,paraT =0,1s 5,0 x 1071115 (T/s)?
paraT = 0,5s 5,0 x 1073.1; (T/s)?
paraT =1,0s 4,0 X 10713.1; (T/s)?
RY ,paraT =0,1s 1,0 x 107315 (rad/s)?
paraT = 0,5s 2,0x 107%. 15 (rad/s)?
paraT =1,0s 2,0 X 107%.1; (rad/s)?
Qd,paraT =0,1s 1,0 x 1071315 rad?/s
paraT = 0,5s 1,5 x 1071315 rad?/s
paraT =1,0s 1,5 X 1071315 rad?/s

6,508 0,008 —0,008

J 0,008 6,492 —0,008| kg.m?
—0,008 —0,008 8,008
Kk (DAUKF) 0

Tabela 4.9 Pardmetros dos estimadores EA.

Parametro Valor
) rad?
Q¢ diag| 5x107%.15 S ,1x 1071513 T?.s,1x 1072315 rad?.s
Ry RY (Vide Tabela 4.6)
RZ,k Hk' Rlé)g H],( + 10_6. 13 radz
6,508 0,008 —0,008
J [ 0,008 6492 —0,008| kg.m?
—0,008 —0,008 8,008
x (EAUKF) -6

A avaliagdo dos estimadores com respeito as suas taxas de convergéncia e acuracias €

feita mediante o uso do indice de desempenho,

Fie = | (@pe — ooi) - (@ — o) [ (4.21)

que consiste na norma Euclidiana do erro de estimacédo de velocidade angular no instante t;,.

’ Nas simulagdes deste trabalho, 0 momento de inércia do satélite em relagéo ao eixo Zg € J% = 8,0 kg.m?
[vide Apéndice D].
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Utilizando periodo de amostragem T = 0,1 s e inicializa¢bes com g, = 5,0 graus/s,
obtém-se para cada estimador 100 realiza¢es do indice Fy, das quais se computam a média
F, e o desvio-padrdo of. A Figura 4.3 mostra os resultados obtidos. Por esses graficos,
observa-se a superioridade, em termos de acurécia, dos estimadores EA em relacdo aos DA.
Na Figura 4.4, as curvas de F, +3 X of sdo comparadas dentro da janela de tempo

correspondente aos 50 s iniciais dos processos de estimacdo. Observa-se uma melhor taxa de

convergéncia dos estimadores EA.

_ﬁk

_Fk+3><0-]f

[graus/s]

EAEKF EAUKF

tempo [s] tempo [s]

Figura 4.3 indices de desempenho dos estimadores de velocidade angular — T = 0,1 s,

oo = 5,0 graus/s.
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DAEKF
DAUKF 7
EAEKF | |
EAUKF

0.9+

0.8

0.7+
0.6F |

0.5r |

0.4

I

F (média + 3 x desvios-padréo) [graus/s]

M'Vﬂ'\ | ‘“‘\ f\'\f
I

0 10 20 30 40 50
tempo [s]

Figura 4.4 Taxas de convergéncia dos estimadores de velocidade angular— T = 0,1 s,
oo = 5,0 graus/s.

A Tabela 4.10 apresenta os valores maximos de F, + 3 X o{ para Vt, € (50,1000] s,
através dos quais sdo comparadas as acuracias dos estimadores considerando-se diferentes
magnitudes para T. Conforme comentado em 4.2.1, nos estimadores DA, & medida que se
aumenta T, acentua-se a influéncia do erro de derivacao sobre a incerteza associada a equacgao
de medidas (4.4). Isso justifica a degradacdo de acuracia observada com o aumento de T de
0,5 s para 1,0 s. Por outro lado, a reducdo de T leva a um aumento na intensidade do ruido
aleatdrio das medidas computadas por (4.5) [vide Apéndice C]. Esse ruido é responsavel pela
degradacdo de acuracia dos estimadores DA observada quando se reduz T de 0,5 s para 0,1 s.
Quanto aos estimadores EA, nota-se que, em geral, suas acuracias sdo melhores que as dos
DA. Percebe-se ainda que, a medida que se aumenta T, destaca-se a superioridade do EAUKF

em relacdo ao EAEKF.
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Tabela 4.10 Acurécias dos estimadores de velocidade angular — o, = 5,0 graus/s.

Estimador Maximo {F, + 3 X a{} graus/s
T=01s T=05s T=10s
DAEKF 0,149 0,130 0,191
DAUKF 0,147 0,129 0,198
EAEKF 0,078 0,127 0,176
EAUKF 0,077 0,092 0,103

Os estimadores sdo avaliados em relacdo a robustez ao erro de inicializacdo conforme
descrito a seguir. Em 1000 realizacdes do processo de estimacdo de cada estimador, registra-
se 0 numero de vezes em que F, + 3 X of > 1grau/s para t, > 50s. Esse nimero,
denotado por N,(og,), ¢ adotado como medida de robustez ao erro de inicializacdo do
estimador em questdo. Dessa forma, quanto menores os valores assumidos por N,.(g,), maior
é a robustez do correspondente estimador ao erro de inicializacdo. A Tabela 4.11 apresenta
valores de N,.(g,) considerando diferentes magnitudes para o desvio-padréo a,. O periodo de
amostragem é fixado em T = 0,1 s. Observa-se uma maior robustez dos estimadores DA.
Dentre os estimadores EA, destaca-se a maior robustez do EAUKF, o que concorda com

investigacOes existentes na literatura comparando UKF com EKF (Julier e Uhlmann, 2004).

Tabela 4.11 Robustez dos estimadores de velocidade angular em relagdo ao erro de

inicializacdo—T = 0,1 s.

Estimador Ny (00)
oo = 5,0 graus/s o9 = 25,0 graus/s o, = 50,0 graus/s
DAEKF 0 0 0
DAUKF 0 0 0
EAEKF 0 6 17
EAUKF 0 0 5
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4.3.3 Carga computacional

Como na subsecdo 3.3.3, a carga computacional de cada estimador de velocidade
angular é avaliada com base em cinco realizagdes de seu tempo de execucdo. Dessa amostra,
computam-se a média, m., e o desvio-padréo, .. A média m, é utilizada como medida de
carga computacional. A Tabela 4.12 apresenta os resultados obtidos. Os valores de o,
mostram que as variabilidades das medidas de tempo de execucdo sdo pequenas. A terceira
coluna contém as cargas computacionais relativas a carga do DAEKF, que apresenta 0 menor
tempo de execucdo dentre os estimadores considerados. Observa-se que os estimadores DA
sdo aproximadamente 3 vezes mais rapidos que os EA devido ao vetor de estado de menor
dimensdo. Nota-se também que os CD-EKFs tém cargas em torno de 3 vezes menores que as

dos correspondentes CD-UKFs.

Tabela 4.12 Cargas computacionais dos estimadores de velocidade angular.

Estimador Tempo de execucao [S] Carga relativa ao DAEKF
m, lo,
DAEKF 0,96/0,05 1
DAUKF 2,86/0,06 2,98
EAEKF 2,64/0,02 2,75
EAUKF 9,75/0,06 10,15

4.4 Comentarios

Com base em simulacGes de Monte Carlo, avaliaram-se quatro estimadores de
velocidade angular (DAEKF, DAUKF, EAEKF e EAUKEF), os quais se formularam
utilizando equacBes de estado e de medidas disponiveis na literatura. Gragas ao uso de um
modelo de cinematica de medidas vetoriais simplificado [vide (4.2)], os estimadores

estudados ndo requerem o conhecimento das medidas vetoriais no sistema de referéncia nem
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da atitude e da posicdo do veiculo. No entanto, conforme visto, tal modelo considera que o
veiculo se movimenta rapidamente.

Na avaliacdo realizada na se¢do 4.3, os estimadores EA apresentaram melhores taxas
de convergéncia e acuracias, ao passo que os DA exibiram maior robustez a erros de
inicializacdo. A partir disso, sugere-se 0 uso dos estimadores DA na inicializacdo dos
estimadores EA. Essa combinacdo resulta em métodos com a robustez dos estimadores DA e
com a acurdcia dos estimadores EA.

Estimadores de velocidade angular séo aplicaveis a satélites de baixo custo que néo
embarcam girbmetros e que tenham requisitos de acuracia grosseiros. Destaca-se ainda a
aplicabilidade desses estimadores como componentes redundantes em sistemas que

contenham girémetros.
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5 SISTEMA DE DETERMINACAO DE ATITUDE AUTONOMO

PARA SATELITES DE BAIXO CUSTO

N 0 presente capitulo, propde-se um Sistema de Determinacdo de Atitude (SDA)
autbnomo para satélites de baixo custo que embarcam sensores solares e
magnetdmetro e se movem em Orbitas terrestres baixas. Esse sistema emprega estimadores de
bias de magnetdmetro e de atitude e velocidade angular, os quais séo aqui formulados. Os
estimadores serdo avaliados a partir de simulagdes considerando-se trés movimentos de
atitude distintos: movimento lento, tumbling e spin.

A secdo 5.1 apresenta dois estimadores conjuntos de atitude e velocidade angular. A
secdo 5.2 revisa dois estimadores de bias de magnetdmetro. A secdo 5.3 propde um SDA que
emprega os estimadores apresentados nas secfes 5.1 e 5.2. A secdo 5.4 avalia, por meio de
simulacdes de Monte Carlo, os estimadores que constituem o SDA proposto em 5.3. Por fim,

a secdo 5.5 apresenta uma sintese dos estudos realizados no capitulo.

5.1 Estimadores de atitude e velocidade angular

Estimadores de atitude e de velocidade angular foram estudados separadamente nos
capitulos anteriores. Como visto, 0s estimadores de atitude requerem o conhecimento da
velocidade angular do veiculo em relacdo ao sistema de coordenadas de referéncia de forma
gue suas estimativas possam ser propagadas entre instantes de amostragem sucessivos. Santos
e Waldmann (2007b), por meio de simulacdo, mostram que ¢é possivel se estimar atitude, com
erro de aproximadamente 1 grau, através do QUKF * e utilizando estimativas de velocidade

angular produzidas pelo DAUKF 2 em vez de girometros. Tal abordagem é aqui evitada

! O QUKF é apresentado na Tabela 3.3.
2 0 DAUKEF é apresentado na Tabela 4.2.
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estimando-se atitude e velocidade angular conjuntamente, ou seja, atraves de um Unico
estimador.

Métodos para estimacao conjunta de atitude e velocidade angular a partir de medidas
vetoriais sdo formulados agregando-se o modelo dinamico (Equacgdes de Euler) do satélite ao
conjunto de equacfes de estado de um estimador MV de atitude. Na investigacdo sobre
estimadores MV de atitude realizada no capitulo 3, os estimadores de quatérnio, QEKF e
QUKEF, exibiram melhores desempenhos em relacdo aos demais métodos estudados. Sendo
assim, na presente secdo sdo apresentados dois estimadores para estimacdo conjunta do
quatérnio e da velocidade angular a partir de medidas vetoriais, 0 AVEKF e o AVUKF, que

consistem, respectivamente, num CD-EKF e num CD-UKF.

5.1.1 Equacdes de estado e de medidas

O vetor de estado dos estimadores de quatérnio e velocidade angular é dado por
x =[q" w']’,onde q =[q; 92 95 q4]’ € 0 quatérnio de rotacdo que representa a atitude de Sg
em relacdo a Sg e w = [wx w,, wz]' é a velocidade angular de Sg em relacdo a Sg e
representada em Sg.

Concatenando-se 0 modelo da cinemética do quatérnio [dado por (3.6)] com o modelo
dindmico de um veiculo rigido e sem rodas de reacdo [dado por (4.3)], obtém-se a seguinte

equacdo de estado ndo-linear e continua no tempo,

x(t) = f(x(t),T(t)) + w(t) (5.1)

onde t(t) é o torque de controle (conhecido) considerado constante entre instantes de
amostragem sucessivos, ou seja, T(t) = T, para Vt € [ty, ty4+1); €, sendo [J.w X] a matriz
produto vetorial referente ao vetor momentum angular J. w, a fungdo ndo-linear f(.,.) é dada

por,
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_ Q(w).q ]
i) = [3—1. [J.wx].w+J 1 (5.2)
A matriz anti-simétrica Q(w) é dada em (3.7) e, por conveniéncia, € aqui repetida,
O _ !
9w =3l —ux 3

O ruido de estado w(t) =[0 0 0 0 wd(t)’]', em que wi(t) = [wl(t) wi(t) wzd(t)]'
modela torques especificos de perturbagdo e incertezas na matriz de inércia, é considerado um
processo branco com média nula e densidade espectral de poténcia Q. Embora o modelo de
cinematica para o quatérnio apresente incerteza nula, na implementacdo dos estimadores, a
matriz Q sera sintonizada com todos os seus auto-valores positivos. Dessa forma, evita-se que
a matriz covariancia do erro de estimacdo tenha auto-valores que convirjam a zero, 0 que
provocaria divergéncia da estimacéo (Bar-Shalom e Li, 1993).

A equacdo de medidas ndo-linear e discreta no tempo utilizada pelos estimadores de
quatérnio na secdo 3.2.1 € também empregada nos estimadores AVEKF e AVUKF. Sendo

assim, levando-se em conta as medidas vetoriais do campo geomagnético, (bl,kﬂ, 1‘1,k+1), e

da direcao do Sol, (b2,k+1, r2,k+1), essa equacao € reescrita como,

bri1 = hyy1 (Xg41) + 8bgyq (5.4)
onde,
b
bia [ (5.5)
2,k+1

(5.6)

D(qy4+1)-T
hyi(Xpi1) 2 ot Lkﬂ]

D(Qy+1) -T2 41
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by k41
Sby,, = [ : ] (5.7)
"7 [8bgkyn
Os ruidos nas medidas vetoriais, {8b; ;} e {8b,}, sdo considerados como sendo seqiiéncias
brancas de médias nulas e covariancias conhecidas R;; e R, respectivamente. Sendo

assim, {6b, 1} é uma seqliéncia branca com média nula e covariancia,

Rk=

Rk 03x3] (5.8)

03><3 RZ,k

5.1.2 Estimador AVEKF

Utilizando-se o CD-EKF - revisado no capitulo 2 — para estimar conjuntamente
atitude e velocidade angular mediante o uso da equacdo de estado (5.1) e da equacdo de
medidas (5.4), obtém-se o estimador AVEKF * apresentado na Tabela 5.1. Como no QEKF,
as estimativas de quatérnio do AVEKF sdo normalizadas ap0s o estagio de atualizacdo sem
que haja mudanca na covariancia P. O AVEKEF requer as matrizes Jacobianas do estado e das

medidas dadas de forma explicita no Apéndice B e representadas aqui respectivamente por,

~ of(x,
F(X(t)'t(t)) = % x=%(t) -
e
Ohpyq(x
P Mier1(0) o

¥ AVEKF - Attitude and Angular Velocity Extended Kalman Filter.
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Tabela 5.1 Estimador de atitude e velocidade angular - AVEKF.

Parametros R, (Considerada conhecida. Vide (5.8))
Q (Sintonizada)

Inicializacdo Koo =[G ®p]" Poo =Py

1a - Propagacéo do estado estimado @ () = £((), T(t))

P(t) = F(R(t), T(1)). P(t) + P(1). F(R(), ©(1)) +Q

1b — Predicéo das medidas bierape = Dirr Rierae)
PlE+1|k = (Hp41) Praqjie- (Hig1)" + Rpgq
1c - Covariancia cruzada P,’j'jllk = Py (Hg1)'
-1
2a - Ganho Kis1 = Piaje (Poyaji)
2b — Atualizagio da estimativa Ricr1jer1 = Riraje + Kirr: (Brers — brgapie)

— b 1
Prrtji+1 = Praape — Kir1- Proyq e (K1)

3 — Normalizagéo Q=% % %3 2] 1 11444
q =4q/l4qll
-~ ~x! & o~ =~ 1
Xl*€+1lk+1 = [q* X5 X6 x7] k+1lk+1

* —
Prestiker = Praajrer

4 — Voltar a (1) até fim da estimacéo.

@ A integracdo das equacdes diferenciais em (1a) é realizada mediante o uso do método Runge-Kutta de ordem 4 com
passo fixo de tamanho h = 0,1 s e partindo-se das condig@es iniciais X € Py

5.1.3 Estimador AVUKF

Utilizando-se 0 CD-UKF - revisado no capitulo 2 — para estimar conjuntamente
atitude e velocidade angular mediante o uso da equacéo de estado (5.1) e da equacdo de
medidas (5.4), obtém-se o estimador AVUKF * apresentado na Tabela 5.2. Como visto na
secdo 3.3, 0 uso da normalizacdo unscented ndo resultou em melhoria significativa de
desempenho do QUKF em relacdo ao QEKF. Sendo assim, por simplicidade, o AVUKF

normaliza as estimativas de quatérnio da mesma forma que o QEKF.

* AVUKF - Attitude and Angular Velocity Unscented Kalman Filter.
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Tabela 5.2 Estimador de atitude e velocidade angular - AVUKF.

Parametros R, (Considerada conhecida. Vide (5.8))
Q (Sintonizada)

Inicializacdo Koo =[G @]" Poo =Py

1a - Propagacéo do estado estimado @ [Ric+ 10 Presae) = Ui Pipio £, 7)), Q)

1b — Predicéo das medidas/cov. cruzada [bres 1 Py 1o Pasaje] = TU ()?k+1|k, Piiajie hyers . ))

b _ b
Perie = Prvae T Rietn

-1
2a - Ganho Kies1 = Pidaje (PRsae)
2b — Atualizacéo da estimativa Ricr1k1 = Risrp + Kgre (bgpr — Bk+1|k)

— b 4
l:’k+1|k+1 - l:’k+1|k - Kk+1- l:)k+1|k- Kk+1

3 — Normalizagéo = [R1 %2 %3 %] 4y e
q =4q/l4qll

P sl A A A
b'e = X5 X X
k+1lk+1 [q 5%6 X7) i1kt

* j—
Peijir1 = Praaje+t

4 — Voltar a (1) até fim da estimacao.

@  As equacBes diferenciais (2.36) e (2.37) da 1U séo integradas utilizando 0 método Runge-Kutta de ordem 4 com passo
fixo de tamanho h = 0,1s.

5.2 Estimadores de bias de magnetdmetro

A acurécia da determinacdo de atitude baseada em medidas de magnetdmetro é
influenciada de forma relevante pela calibragdo em voo desse sensor (Crassidis et al., 2005).
A calibracdo completa de magnetdmetro envolve a estimagdo de bias, fatores de escala e
correc¢des de ndo-ortogonalidade entre seus eixos X, Y e Z. Embora esses parametros possam
ser estimados em laboratorio, é possivel que seus valores sofram alterac6es significativas ap0s
o lancamento do satélite. Tipicamente, alteracdes do fator de escala e da ndo-ortogonalidade
ocorrem devido a gradientes térmicos e a stress mecanico. Alteracfes de bias se devem a
mudangas no campo magnético residual do satélite bem como a interferéncias magnéeticas nas
proximidades do magnetdémetro.

O algoritmo TWOSTEP (Alonso e Shuster, 2002a) foi desenvolvido para estimar bias
de magnetdémetro independentemente do conhecimento da atitude do satélite. Esse método foi

posteriormente estendido de forma a estimar, adicionalmente, fatores de escala e correcGes de
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ndo-ortogonalidade (Alonso e Shuster, 2002b). Utilizando o mesmo modelo de medidas desse
método estendido, Crassidis et al. (2005) formula dois estimadores recursivos para calibracéo
completa de magnetdmetros em tempo real: um EKF e um UKF.

Com o intuito de se obter um sistema de determinacdo de atitude simples para
aplicacdo em satelites de baixo custo, considera-se aqui apenas a estimacdo de bias, que
exerce influéncia significativa sobre a acuracia em regime permanente dos estimadores de
atitude e velocidade angular (Hoth, 2000). Sdo apresentados em seguida dois estimadores, um

EKF e um UKF, que empregam a equacao de medidas do TWOSTEP.

5.2.1 Equacdes de estado e de medidas

O vetor de estado dos estimadores de bias é dado por ¢ = [c, ¢, cZ]'. Esse vetor €

modelado como um processo de Wiener em tempo discreto,
Ck+1 == Ck + 5Ck (511)

onde {&8c;} € considerado uma sequiéncia branca com média nula e covariancia Q€.
Considerando-se que o magnetdbmetro tenha fatores de escala unitéarios e que 0s seus

eixos, {X,., Ym,Zm}, Sejam perfeitamente ortogonais entre si, entdo sua medida bruta no

instante ¢, Bl_k, pode ser modelada por,
Bl,k = Dk' I‘Lk + Ck + 8b1,k (512)

onde D, ¢ a DCM que representa a atitude verdadeira do sistema de coordenados do sensor,
S = X, Yo, Z1 3, €m relagdo a Sg, ¢, € 0 vetor de bias e {Sbljk} é uma sequéncia branca
com media nula e covariancia Ry .

O modelo de medidas escalar dos estimadores de bias é dado por (Alonso e Shuster,

2002a),
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Zg1r = Mp1 (Cry1) + 62544 (5.13)
onde,
Zgs1 = ||Bl,k+1|| - ||1'1,k+1|| (5.14)
hir1(Che1) £ 2.D% 44q. Cpq — Chgg- Cpern (5.15)

e {6z,,,} é considerado uma sequéncia de variaveis aleatorias Gaussianas com média e

variancia dadas por,
Hi+1 = _tra(;o{Rl,k+1} (5.16)

Ox+1” = 4. (B;,k+1 - Ck+1)’- Ry k41 (B’Lk+1 - Ck+1) + 2. tra(}O{R1,k+12} (5.17)

Nota-se que a variancia oy, depende do valor verdadeiro do bias, c;;. Como esse valor é

desconhecido, na implementacao dos estimadores utiliza-se €., em seu lugar. Nesse caso,

representa-se a variancia do ruido de medidas por &,,,>. Diferentemente dos demais
estimadores estudados neste trabalho, o ruido de medidas apresenta média ndo-nula, a qual

deve ser levada em conta no calculo da medida predita nos estimadores de bias.

5.2.2 Estimador MAGEKF

Utilizando-se o EKF — revisado no capitulo 2 — para estimar bias de magnetémetro
mediante o0 uso da equacgdo de estado (5.11) e da equacdo de medidas (5.13), obtém-se o
estimador MAGEKEF apresentado na Tabela 5.3. Esse estimador requer a matriz Jacobiana das
medidas derivada no Apéndice B e aqui representada por,

ohs
Hf,, = 2 (5.18)

oc  le=¢pyqp
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Tabela 5.3 Estimador de bias de magnetdmetro - MAGEKF.

Parametros Rk (Considerada conhecida)
Qe (Sintonizada)
Inicializacdo €0 =¢ Pyo=P5
1a - Propagacéo do estado estimado Crr1pke = ki
Peitk = P + Q°
1b — Predicéo da medida Zrrapk = hrr (€rvapie) + Hicsn

’ PN 2
Peiae = (Hie1)- Py (Hg )" + Giyn

1c — Covariancia cruzada Ptk = Pryajee (Higiq)'
-1
2a - Ganho Kit1 = Phape (Plaaik)
2b — Atualizagio da estimativa Crrafirr = Crarpe + Kirr (Zierr — Zirie)

j— YA !
Prrjesr = Prrae — Kiwre P (Kie1)

3 - Voltar a (1) até fim da estimacao.

5.2.3 Estimador MAGUKF

Utilizando-se o UKF — revisado no capitulo 2 — para estimar bias de magnetdmetro
mediante o uso da equacdo de estado (5.11) e da equacdo de medidas (5.13), obtém-se o

estimador MAGUKEF apresentado na Tabela 5.4.

Tabela 5.4 Estimador de bias de magnetémetro - MAGUKF.

Parametros Ry (Considerada conhecida)
Qe (Sintonizada)

Inicializagdo €ojo =€ Py =P;

1a - Propagacéo do estado estimado Crr1jk = Cipie

Piestie = P + Q°
1b - Predicédo da medida/cov. cruzada [Zk+1|k, P,fﬂlk, P,‘gillk] =TU (ék+1|k, Prsijio Miesa G ))
Zies1ik = Zrajk T Hice

Z _ pZ ~ 2
Py = Pirre + Ok

-1
2a - Ganho Kier = Pape (Plaaie)
2b — Atualizagio da estimativa Crrafirr = Crarpe + Kiwr (Zirr = Zrnie)

—_— YA !
Prrajk+1 = Praae — Kiw1- Pregqgie (K1)

3 —Voltar a (1) até fim da estimacéo.
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5.3 Um sistema de determinacdo de atitude para satélites de baixo custo

Devido a tendéncia atual em se desenvolver satélites pequenos, leves e de baixo custo
(Azor et al., 2001), comegaram a surgir, na literatura especializada, diversos métodos de
controle utilizando bobinas magnéticas como atuadores (Bak et al., 1996) e estimadores de
atitude e velocidade angular baseados apenas em sensores de atitude (Challa et al., 1996),
como 0s magnetdmetros e 0s sensores solares. Tais atuadores e sensores apresentam baixos
custos, sdo leves, consomem pouca poténcia elétrica, e ocupam pouco espaco, caracteristicas
que fazem deles instrumentos adequados as aplicacGes de baixo custo.

O satélite ITASAT, por consistir numa missao de baixo custo, motivou a proposta de
um sistema de determinacdo de atitude (SDA) autbnomo que emprega medidas de
magnetometro e sensores solares na estimacéo de atitude e velocidade angular. A Figura 5.1

ilustra esse sistema, cujos componentes sdo descritos em seguida.

SDA

Tk =
Modelos de referéncia !
i r,

v, . I

tem——s Ms :
o M, J | Pré-processamento | Estimagao de atitude e veloc. angular !
| r o | &, ng ! i R0, Py \\ i
Bl CH; 1B CH; |
|Sensores [ < =5 : L | Re
1 o I bl: T E2 : >
| b, : | ¥ pp, |
: SM : T v 1 : 1 :
! J L ;I op b, R
| Lo P 2|
I SS1 o > ! Entradas:
i e ' t, — Tempo.
| SS; | v, — Posicio.
| : | T, — torque de controle.
I sS i Saida:
i N : &, — Estimativa de atitude e
---------------- velocidade angular.

Figura 5.1 Um SDA para satélites de baixo custo.
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Modelos de referéncia

O modelo de referéncia adotado para 0 campo geomagnético, My, € o WMM2005
(McLean et al., 2004), que consiste numa expansdo em série de harménicos esféricos até grau
12. Conforme ilustrado na Figura 5.1, esse modelo requer o conhecimento do tempo no
instante de amostragem do magnetdmetro e dos sensores solares, t;, e da posicdo do satélite,
v,. O modelo da direcdo do Sol, M,, considerado é dado pelo algoritmo 29 em Vallado
(2004).
Sensores

O sistema emprega como sensores um magnetometro de 3 eixos, SM, e N sensores
solares de 2 eixos, SS;, SSy, ..., SSn. Os sinais de saida do magnetémetro correspondem ao
vetor campo geomagnético representado no sistema de coordenadas, S,,, solidario ao sensor.
Os sinais de saida de cada sensor solar correspondem a um par de angulos solares, ¢ e 9, a
partir dos quais se pode computar o vetor unitario que informa a direcdo do Sol no sistema de
coordenadas do corpo, Sg [por exemplo, vide angulos ilustrados na Figura D.3]. A quantidade
N deve ser suficiente para que, fora de periodos de eclipse do Sol, sempre haja linha de visada
entre 0 Sol e a0 menos um dos sensores solares. Considera-se que todos o0s sensores fornecem
suas medidas na mesma estampa de tempo ¢.
Pré-processamento

Considerando que o magnetdmetro tenha fatores de escala unitarios e que a atitude de
seu sistema de coordenadas, S,,, em relacdo ao sistema Sy seja conhecida e descrita pela

DCM DB, entdo no bloco PP; da Figura 5.1, a medida vetorial b; é computada a partir da

medida bruta, b, através de,

b, = (D). (b, — &) (5.19)
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onde ¢ € o bias estimado em E;. O estimador contido no bloco E;, que pode ser o MAGEKF
ou 0 MAGUKEF, ¢ inicializado com €, e P§ mediante o fechamento da chave CH3, evento que
deve anteceder o inicio da estimacéo de atitude e velocidade angular com o tempo suficiente
para a convergéncia das estimativas de bias.

O pré-processamento das medidas dos sensores solares, PP, é constituido de trés
passos. O primeiro consiste na selecdo de um dos N sensores como sendo o fornecedor das
medidas. O sensor selecionado deve ser aquele cuja direcdo normal melhor se aproxime da
linha de visada para o Sol. Tendo sido selecionado o sensor SS;, 0 segundo passo trata do
calculo do vetor unitario, s;, da direcdo do Sol no sistema de coordenadas desse sensor,
denotado por Sg;, utilizando-se os angulos medidos ¢; e 6;. A atitude de Ss; em relagdo a Sg €
conhecida e descrita pela DCM D]B. Considera-se, por simplicidade, que os sensores solares

também tenham fatores de escala unitarios. Por fim, no terceiro passo, converte-se o vetor s;

para o sistema Sg mediante o uso de DB, obtendo-se a medida vetorial,
b, = (D}).s; (5.20)

A expressdo (til para se calcular s; em funcéo de ¢; e 6; depende dos angulos medidos pelo

sensor empregado. Por exemplo, considerando-se um sensor que mega 0 azimute e a elevagéo

do Sol (SSTL, 2008), tem-se,

cos(q.')j) . Sen(Hj)
s; = |cos(@;).cos(6;) (5.21)
sen(qu)

Estimac&o de atitude e velocidade angular
O estimador de atitude e velocidade angular contido no bloco E;, que pode ser o

AVEKF ou o AVUKEF, ¢ inicializado com X, e P, mediante o fechamento da chave CHs.
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Esses estimadores requerem como dados de entrada as medidas vetoriais pré-processadas

referentes a0 campo geomagnético, b,, e a direcdo do Sol, b,, além do torque de controle, T,
produzido pelo Sistema de Controle de Atitude (SCA) do satélite.

Em seguida, os estimadores de bias, MAGEKF e MAGUKF, e os estimadores de

atitude e velocidade angular, AVEKF e AVUKEF, s&o avaliados a partir de simulagdes.

5.4 Avaliacao dos estimadores do SDA utilizando dados simulados

O SDA apresentado na secao anterior sera em seguida avaliado por meio de testes
usando medidas simuladas. A subsecdo 5.4.1 avalia os estimadores de bias de magnetémetro
enguanto a subsecéo 5.4.2 avalia os estimadores de atitude e velocidade angular.

O movimento verdadeiro, orbital e de atitude, e as medidas sdo simulados conforme
descrito no Apéndice D. Considera-se torque de controle nulo. S&o considerados trés
movimentos distintos cujas condicdes iniciais sdo apresentadas na Tabela 5.5. O movimento
rotulado como lento é inicializado com o satélite rotacionando a uma taxa de
aproximadamente 1 rotacdo/orbita em torno do eixo Zg, 0 qual inicialmente estd orientado
perpendicularmente ao plano da ecliptica. O movimento rotulado como spin consiste na
rotacdo em torno do eixo Zg a uma taxa de 40 rpm e inclui nuta¢do causada por movimentos
mais lentos em torno dos eixos transversais. Por fim, o movimento rotulado como tumbling
(capotamento) representa aqui um estado arbitrario semelhante ao que pode ocorrer apds o

satélite ser injetado em Orbita.
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Tabela 5.5 Condicdes iniciais dos movimentos utilizados na avaliacdo do SDA proposto.
Movimento Velocidade Angular Inicial Quatérnio Inicial
W, [rad/s] q,
Lento 1,0.107° 1,0.107° 1,047.107°| ~ [0,97906 0,20361 0 0]
Spin [0,1 0,1 4,18] [0,97906 0,20361 0 0]
Tumbling [8,73.107% 8,73.1072 8,73.1072] [1000]

Como descrito no Apéndice D, considera-se, por simplicidade, que ha apenas um
sensor solar alinhado com o sistema Sg, evitando-se, dessa forma, a transformacdo de

coordenadas dada por (5.20). Considera-se também que 0 magnetémetro esteja alinhado com
Sg. O disturbio simulado para as medidas dos angulos solares, {[&/)S,k 695,,(]'}, consiste
numa  seqUéncia  branca  Gaussiana com  média nula e  covariancia
Ryp = (0,5.1/180)%.1, rad?. O distirbio de medidas do campo geomagnético consiste na
soma de uma sequéncia branca Gaussiana com média nula e covariancia
Ry, =4,0.107**.15 (T)? com uma sequéncia Markoviana gerada pela saida de um sistema

dindmico linear de primeira ordem excitado por uma sequéncia branca Gaussiana com média

nula e covariancia q,,. Is. A funcédo de transferéncia desse sistema linear é dada por,

Z

Tin.(z + e~ t/Tm) 0 0
Z
G(z) = 0 TG+ e 0 (5.22)
0 0 z

Tin.(z + e~t/Tm)

Shorshi e Bar-ltzhack (1995) utilizam g¢,, = 1,0.107* (T)? e T,, =100s na
modelagem do distarbio de medidas do magnetdmetro embarcado no satélite GRO. Esses
mesmos valores serdo adotados aqui.

A informagdo de posicdo, vy, utilizada nos testes do SDA consiste na posigéo

verdadeira perturbada por uma seqiiéncia Gaussiana com média nula e covariancia igual a
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100.1; (km)?. A estampa de tempo, t,, também requerida pelo SDA é considerada igual ao

tempo verdadeiro nos instantes de amostragem dos sensores.

5.4.1 Estimacgéo de bias de magnetometro

Os estimadores de bias, MAGEKF e MAGUKEF, apresentados na se¢do 5.2 sdo
avaliados considerando-se os movimentos lento, de spin e de tumbling. O bias verdadeiro tem
valor ¢ = [5,0 5,0 5,0]".107° T. Os estimadores sdo inicializados com é,~N (03,4,0.2.13) e
P§ = 0.2.13, onde o, =1,0.107> T. A covariancia do ruido de estado é sintonizada em

¢ =1,0.10"12.1, (T)Z.

Para cada movimento, fez-se uma simulacdo de Monte Carlo gerando-se uma amostra
contendo 100 realizaces das estimativas de bias no instante final, t¢, da janela de dados
considerada. A média e o desvio-padrdo dessa amostra sdo denotados, respectivamente, por c¢
e o¢. Utilizando uma janela de dados de 1 hora iniciando-se as 12:00:00 (GMT) do dia 1° de
Janeiro de 2008 e periodo de amostragem T = 1s, obtém-se os resultados para o0s
movimentos de spin e de tumbling mostrados, respectivamente, na Tabela 5.6 e na Tabela 5.7.
Quando se considera 0 movimento lento, as janelas de dados de 1 hora de duracdo ndo sdo
suficientes para a convergéncia dos estimadores de bias. Nesse caso, foram utilizadas janelas

de 8 horas e periodo de amostragem T = 10 s. Os resultados sdo apresentados na Tabela 5.8.

Tabela 5.6 Estimativas de bias de magnetémetro — movimento de spin.

Parametro Valor verdadeiro [mG] Cr (o'f) [MG]
MAGEKF MAGUKF
Cy 50 50,001(0,092) 49,950(0,151)
Cy 50 49,992(0,102) 49,959(0,154)
C, 50 48,597(0,070) 49,696(0,095)

Obs.: Janela de 1h de duragdo, T = 1.
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Tabela 5.7 Estimativas de bias de magnetémetro — movimento de tumbling.

Parametro  Valor verdadeiro [mG] Ef(o'f) [MG]
MAGEKF MAGUKF
Cyx 50 50,042(0,068) 49,930(0,117)
cy 50 49,980(0,077) 50,027(0,129)
o 50 49,132(0,082) 50,039(0,110)

Obs.: Janela de 1h de duracdo, T = 1s.

Tabela 5.8 Estimativas de bias de magnetémetro — movimento lento.

Pardmetro  Valor verdadeiro [mG] Cr (o'f) [MmG]
MAGEKF MAGUKF
Cy 50 51,497(0,160) 51,475(0,176)
Cy 50 48,735(0,155) 48,667(0,190)
c, 50 50,171(0,160) 50,237(0,180)

Obs.: Janela de 8h de duragéo, T = 10 s.

Observa-se nas tabelas acima que o estimador MAGUKF produz saidas com
variabilidade ligeiramente maior que as do MAGEKEF. Nota-se ainda que, em todos 0s casos
simulados, os erros de estimagdo dos trés componentes do vetor de bias ficaram abaixo de
2,0.1077T.°

Avaliando-se as cargas computacionais dos estimadores de bias como nas subsecdes
3.3.3 € 4.3.3, constata-se que o tempo de execucdo do MAGUKEF é aproximadamente igual ao

dobro do tempo de execugdo do MAGEKEF.

5.4.2 Estimacdo de atitude e velocidade angular — sem eclipse

Os estimadores de atitude e velocidade angular, AVEKF e AVUKEF, apresentados na

sec¢do 5.1 sdo avaliados mediante simulagfes de Monte Carlo considerando-se 0s movimentos

*1mG=10"T.
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lento, de spin e de tumbling. Considera-se, dada a investigacdo descrita na subsecdo 5.4.1, que
as medidas do campo geomagnético contenham um bias residual constante com valor
Cros =[—2 2 —2]'.1077 T °. A janela de dados empregada tem duracio de 1000 s e inicia-
se as 20:00:00 (GMT) de 1° de Janeiro de 2008. Durante esse intervalo de tempo, considera-
se que ndo haja eclipse.

A estimativa inicial de atitude € obtida através do método estatico TRIAD [vide Wertz
(1978), p. 424]. A estimativa inicial da velocidade angular € modelada como sendo a soma da
velocidade angular inicial verdadeira com um VA Gaussiano de média nula e covariancia
0o2.13, sendo o, = 10.7/180 rad/s. A covariancia inicial é sintonizada como,

_[0,0001.1, 043

= 5.23
0 03,4 0'02- I3 ( )

A covariancia, R, do ruido das medidas vetoriais da dire¢édo do Sol é calculada,
como no capitulo 3 [vide (3.65)], utilizando a covariancia dos ruidos de medidas dos sensores
solares, R4q. A densidade espectral de poténcia do ruido de estado, Q, € obtida por sintonia e

assume valor distinto para cada um dos trés movimentos considerados, conforme explicitado

na Tabela 5.9.

Tabela 5.9 Densidade espectral de poténcia do ruido de estado.

Movimento Q
Lento diag {1,0.107%.1,; 5,0.107". 15 rad?/s}
Spin diag {8,0.107%.1;; 2,0.107°.1; rad”/s}
Tumbling diag {1,0.107%.1;; 1,0.107".1; rad”/s}

® Os sinais dos componentes do vetor bias residual foram escolhidos arbitrariamente. Péde-se verificar, por meio
de simulagdes, que outras combinagdes de tais sinais ndo provocaram mudancas significativas nas acuracias das
estimativas de atitude e de velocidade angular.
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Os parametros x das TUs e IUs do estimador AVUKF sdo ajustados de acordo com a

regra k = 3 —n, onde n é a dimensdo do vetor de estado [para detalhes sobre a TU e a 1U,
vide secdo 2.3].

O valor do tensor de inércia utilizado pelos estimadores AVEKF e AVUKEF &,

6,508 0,008 —0,008
Jg=1]0008 6492 —0,008| kg.m? (5.24)
—0,008 —0,008 8,008

Os elementos de J apresentam erros com magnitudes de 0,1% do elemento J¥; =
8 kg.m? do tensor de inércia verdadeiro [dado no Apéndice D]. Sendo assim, em cada
elemento de J, ha um erro absoluto de 0,008 kg.m?. Os sinais desses erros foram escolhidos
de forma arbitraria. Pdde-se verificar, por meio de simulagdo, que outras combinagfes de tais
sinais ndo provocaram mudancas significativas nas acuracias das estimativas de atitude e de
velocidade angular.

Utilizando-se periodo de amostragem T = 0,1 s, obtém-se para cada movimento 100
realizacOes dos erros de atitude, I, [vide (3.66)], e de velocidade angular, F; [vide (4.21)], a
partir das quais sdo calculadas as médias, I, e F,, e os desvios-padrdo, oi e of,
respectivamente. As Figuras 5.3, 5.4 e 5.5 apresentam o0s resultados obtidos para 0S
movimentos lento, de spin e de tumbling, respectivamente. As curvas azuis consistem nas
médias dos erros, I, e F,, enquanto que as curvas vermelhas representam as somas I, + 3 X
ol e F, + 3 X of . Nota-se que ndo ha diferencas significativas em termos de acurécia e taxa
de convergéncia entre os estimadores AVEKF e AVUKEF. Para todos 0s movimentos, 0s erros

de estimacéo de atitude ficaram em torno de 1grau.



5 SDA Autbnomo para Satélites de Baixo Custo

99

Erro de Atitude

Erro de atitude

1000

1000

tempo [s]

tempo [s]

Erro de velocidade angular

Erro de velocidade angular

400 600 800 1000

200

400 600 800 1000

200

tempo [s]

tempo [s]

(b)

(a)
Figura 5.2 Erros de atitude e de velocidade angular dos estimadores (a) AVEKF e (b)

AVUKF — Movimento lento.
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Figura 5.4 Erros de atitude e de velocidade angular dos estimadores (a) AVEKF e (b)

AVUKF — Movimento de tumbling.

As Tabelas 5.10 e 5.11 apresentam, respectivamente, os valores maximos de I, + 3 X

ol e de F, + 3 x of para Vt, € (100,1000] s, através dos quais se comparam as acuracias

dos estimadores considerando-se diferentes magnitudes para o periodo de amostragem T.

Observa-se a degradacdo de acuracia das estimativas de atitude e de velocidade angular a

medida que se aumenta T. Novamente, ndo séo verificadas diferencas significativas entre 0s

resultados do AVEKF e os do AVUKF. Nota-se ainda que a medidas que se aumenta T, as

estimativas do AVEKF se degradam ligeiramente mais rapido que as estimativas do AVUKF.

Tabela 5.10 Acuracia de estimacgéo de atitude.

Movimento Maximo {I, + 3 X a1}, para Vt, € (100,1000] s [graus]
AVEKF/AVUKF
T=01s T=05s T=10s
Lento 1,15/1,12 1,31/1,31 1,49 /1,49
Spin 1,72 /1,65 1,82 /1,80 1,98/1,88
Tumbling 1,48 /1,45 1,87 /1,78 2,06 /1,94
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Tabela 5.11 Acurécia de estimacdo de velocidade angular.
Movimento Maximo {F, + 3 x o }, para Vt, € (100,1000] s [graus/s]
AVEKF/AVUKF

T=01s T=05s T=10s

Lento 0,012 /0,016 0,014 /0,017 0,018 /0,018
Spin 3,143 /3,144 3,832 /3,824 5,066 / 4,734
Tumbling 0,141 /0,144 0,167 / 0,162 0,186 / 0,181

Avaliando-se as cargas computacionais dos estimadores de atitude e velocidade
angular como nas subsecdes 3.3.3 e 4.3.3, constata-se que o tempo de execucao do AVUKF é

aproximadamente igual ao triplo do tempo de execucdo do AVEKEF.

5.4.3 Estimacao de atitude e velocidade angular — com eclipse

Os parametros orbitais utilizados nas simulacGes realizadas neste trabalho se referem a
oOrbita nominal especificada para o satélite ITASAT. Trata-se de uma Oérbita circular baixa e
guase-equatorial [vide Apéndice D], ao longo da qual o satélite passa por intervalos de eclipse
com duracdo de aproximadamente 35% de seu periodo orbital. Durante esses intervalos, as
medidas vetoriais do campo geomagnético sdo as unicas disponiveis ao SDA.

Realizaram-se testes dos estimadores AVEKF e AVUKF considerando-se uma janela
de dados de 6000 s (~1 periodo orbital) iniciando-se as 20:00:00 (GMT) do dia 1° de Janeiro

de 2008. Considera-se o intervalo de eclipse como sendo (1000,3110)s '

. O periodo de
amostragem utilizado é T = 0,1s. As Figuras 5.6, 5.7 e 5.8 mostram os resultados de
simulacdes de Monte Carlo com 10 realizacdes dos processos de estimacdo dos movimentos
lento, de spin e de tumbling, respectivamente. Como anteriormente, as curvas azuis consistem

nas médias dos erros, I, e F,, enquanto que as curvas vermelhas representam as somas

I_k+3XO']£eFk+3XO',f.

" 0 modelo para previsdo de eclipses utilizado aqui é encontrado em Vallado (2004).
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O momentum angular do satélite aumenta com sua velocidade angular. Uma grande
magnitude do momentum angular implica numa grande rigidez giroscopica do satélite em
relacdo aos torques de perturbacdo (Wiesel, 1997). Sendo assim, tal rigidez é menor no
movimento lento e maior no movimento de spin, o que explica os resultados de estimacéo de
velocidade angular nas figuras abaixo. Na Figura 5.6, observa-se a divergéncia das
estimativas de velocidade angular do movimento lento durante o periodo de eclipse. Nota-se
que as estimativas de velocidade angular dos movimentos de spin e de tumbling sofrem
pequena degradacdo no eclipse. No caso do movimento de spin, tal degradacdo é
imperceptivel na Figura 5.7.

No movimento lento, o aumento do erro de estimacdo de velocidade angular causa a
divergéncia das estimativas de atitude 2, as quais assumem erros em torno de 25 graus ao final
do periodo de eclipse. Embora esse erro inviabilize o controle de atitude do movimento lento
durante o eclipse, nota-se que ele se reduz rapidamente quando medidas da dire¢do do Sol
voltam a se tornar disponiveis. Nesse caso, sugere-se que o satélite seja controlado em malha

fechada somente durante a visibilidade do Sol.

8 Conforme o0 modelo em (5.1), a evolugo temporal da atitude (quatérnio) depende da velocidade angular. Sendo
assim, a divergéncia das estimativas de velocidade angular leva a divergéncia das estimativas de atitude.
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Figura 5.5 Erros de atitude e de velocidade angular dos estimadores durante 1 periodo de

oOrbita (a) AVEKF e (b) AVUKF — Movimento lento.
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Figura 5.6 Erros de atitude e de velocidade angular dos estimadores durante 1 periodo de

oOrbita (@) AVEKF e (b) AVUKF — Movimento de spin.
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Figura 5.7 Erros de atitude e de velocidade angular dos estimadores durante 1 periodo de

oOrbita (a) AVEKF e (b) AVUKF — Movimento de tumbling.

Na Figura 5.7, nota-se que o erro de estimacdo de atitude apresenta um pico em torno
do instante t = 2500s. Conforme Figura 5.9, em torno desse mesmo instante, 0s
componentes da medida do campo geomagneético nos eixos Xg e Y apresentam magnitudes
reduzidas e, sendo assim, os correspondentes erros de medicdo (compostos de bias e de
distdrbios aleatorios no magnetébmetro) sdo mais significativos nessa regido. Logo, as
estimativas de atitude em torno do eixo Zg (obtidas a partir de informacdo contida nas

medidas de campo nos eixos Xg e Yg) se tornam tao ruins a ponto de causar o pico observado.
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Tesla

Figura 5.8 Medidas do campo geomagneético.

5.5 Comentarios

Um SDA autbnomo para aplicacdo em satélites que embarcam magnetdmetro e
sensores solares foi proposto neste capitulo. Esse sistema contém dois estimadores: um
estimador de bias de magnetometro e um estimador de atitude e velocidade angular. Foram
apresentadas formulagOes de dois estimadores de bias, 0 MAGEKF e 0 MAGUKEF, e de dois
estimadores de atitude e velocidade angular, o AVEKF e o AVUKEF. Esses estimadores foram
avaliados a partir de simulagdes de Monte Carlo e os resultados obtidos revelaram a
possibilidade de se estimar atitude e velocidade angular com acurdcias que, embora sejam
grosseiras, sdo compativeis com 0s requisitos de varias missées de baixo custo (Azor et al.,
1998).

A determinacdo de atitude em 3 eixos por meio de métodos estaticos [vide

classificacdo de métodos de estimacdo de atitude em 1.1.1] requer no minimo dois pares de
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medidas vetoriais, pois a atitude em torno do vetor correspondente € indeterminada se apenas
um par estiver disponivel. No entanto, utilizando-se métodos dindmicos °, é possivel se
estimar a atitude em 3 eixos a partir de um Unico par de medidas vetoriais adquirido a cada
instante de amostragem, desde que o vetor correspondente varie suficientemente ao longo do
tempo e as medidas vetoriais sejam suficientemente acuradas (Hall, 2003). Nas simulacdes
realizadas, verificou-se a degradacdo de acuracia das estimativas de atitude e de velocidade
angular durante um periodo de eclipse — periodo em que as medidas dos sensores solares ndo
estdo disponiveis. Em especial, as estimativas de atitude do movimento lento alcancaram
erros de aproximadamente 25 graus.

Esses resultados indicam que, no plano da missdo do ITASAT, a transicdo da fase
operacional — em que o satélite é estabilizado por spin — para a fase experimental — em que o
spin € removido e o controle se da em 3 eixos — ndo deve envolver a atuacdo das bobinas de
torque durante o eclipse por causa da grande incerteza na determinacdo da atitude que, por
meio do controle em malha fechada, pode causar uma orientacdo do satélite que viole a
restricdo de ortogonalidade entre o eixo Zg e a direcdo do Sol. Tal ocorréncia pode ser fatal a
seguranca térmica do ITASAT. Esse resultado consiste numa contribui¢do original ao projeto

do SCA-ITASAT e sera considerado na elaboracdo dos modos de operacdo do ITASAT.

% Nos métodos dindmicos, a estimativa em cada instante é obtida fundindo-se informag@es contidas em medidas
vetoriais adquiridas em instantes passados (e propagadas até o presente através de modelo dindmico) as medidas
atuais.
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6 CONCLUSAO

6.1 Conclusoes gerais

Motivada pelo projeto do sistema de controle de atitude do ITASAT, esta dissertagéo
tratou da estimacdo, utilizando filtro de Kalman estendido (EKF) e filtro de Kalman
unscented (UKF), de atitude em 3 eixos e de velocidade angular de satélites a partir de
medidas vetoriais do campo geomagnético e da direcdo do Sol.

No capitulo 3, diversos métodos de estimacdo de atitude que consideram a
disponibilidade de medidas de velocidade angular foram comparados por meio de simulagéo.
Por simplicidade, a incerteza nas medidas de velocidade angular foi modelada como sendo
uma sequiéncia Gaussiana com média nula e covariancia conhecida. Na préatica, 0 uso de tais
métodos em satélites que embarcam girbmetros mecanicos requer o emprego de um modelo
de medidas de velocidade angular mais sofisticado que considere a existéncia de erro de
deriva, 0 qual se estima conjuntamente com os parametros de atitude (Lefferts et al., 1982).
Em se tratando de girbmetros a fibra Optica, o erro de deriva é pouco significativo quando
comparado ao ruido aleatorio, fato que dispensa a estimacdo de deriva. Dentre os estimadores
de atitude comparados, os estimadores de quatérnio de rotacdo, QEKF e QUKF, exibiram
melhor desempenho em termos de acurdcia, taxa de convergéncia e robustez a erros de
inicializacéo.

J& no capitulo 4, tratou-se da estimacédo de velocidade angular independente de atitude.
Como visto, esses métodos empregam um modelo de cinematica de medidas vetoriais
simplificado, o qual consiste numa boa aproximacdo quando o satélite se move rapidamente
em relacdo ao sistema de coordenadas de referéncia. Esses métodos podem, por exemplo, ser
aplicados em controle de detumblig e em satélites estabilizados por rotacdo (Psiaki e Oshman,
2003). Das duas abordagens de estimagdo de velocidade angular apresentadas, DA e EA, a

primeira se diferencia da Gltima pelo fato de utilizar derivadas numeéricas das medidas
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vetoriais. Observou-se que a abordagem EA, que ndo requer derivacdo de medidas, embora
apresente maior carga computacional, produz estimativas mais acuradas. Em satélites
estabilizados por rotacdo — por exemplo, a 40 rpm, que corresponde & rotacdo nominal da
fase operacional do ITASAT - o periodo de amostragem deve ser muito pequeno para que 0s
erros numericos de derivacdo das medidas vetoriais ndo tenham magnitude excessivamente
elevada. Tal fato dificulta o uso dos métodos DA nesses casos.

Por fim, no capitulo 5, sugeriu-se um Sistema de Determinagdo de Atitude (SDA) para
uso em satelites de baixo custo. Esse sistema faz uso de estimadores de atitude e velocidade
angular, AVEKF ou AVUKEF, e de estimadores de bias de magnetémetro, MAGEKF ou
MAGUKF. O AVEKF e o AVUKF foram formulados aumentando-se o estado dos
estimadores de quatérnio, QEKF e QUKF, de forma a incluir o modelo dindmico do satélite.
O MAGEKF e o MAGUKEF consistem em simplificacbes dos estimadores de parametros
apresentados em Crassidis et al. (2005). Os estimadores do SDA proposto foram testados
através de medidas vetoriais simuladas. As acuracias obtidas nas estimativas de atitude e de
velocidade angular satisfazem os requisitos de missdo do ITASAT e de muitas outras, tipicas
de satélites de baixo custo.

Classicamente, os sistemas de determinacgéo de atitude de satélites se baseiam no EKF.
O UKF, que consiste numa recente aproximacao para a solugéo do problema de estimacédo de
estado de sistemas ndo-lineares, vem se mostrando superior ao EKF em diversas aplicacdes,
conforme relatado na literatura (Julier e Ulhmann, 2004). No entanto, conforme os resultados
das investigagdes do presente trabalho, ndo ha diferencas de desempenho significativas entre
0 EKF e 0 UKF em aplicacGes de estimacdo de atitude e velocidade angular de satélites.
Observou-se também que o UKF apresenta carga computacional em torno de 3 vezes maior
qgue a do correspondente EKF. Essa desvantagem do UKF podera se tornar menos

significativa a medida que novas tecnologias de processadores forem qualificadas para uso no
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espaco. Por fim, destaca-se como vantagem significativa a facilidade para implementar

estimadores UKF, pois, ao contrario dos EKF, eles ndo requerem matrizes Jacobianas, as

quais podem exigir muito esforgo para serem derivadas [vide Apéndice B].

6.2 Trabalhos futuros

Dentre os estudos que complementam as investigacOes realizadas nesta dissertacao,

podem-se citar os seguintes:

Investigacdo do impacto do uso de outros sensores de atitude sobre o
desempenho dos estimadores de atitude e de velocidade angular. Por exemplo,
sensores de horizonte, que informam a dire¢do do nadir, apresentam um custo
relativamente baixo (Larson e Wertz, 1999), o que motiva a investigacdo do
uso deles em SDAs com orgamentos reduzidos.

Comparacdo entre os estimadores de velocidade angular dos tipos DA e EA
considerando-se outros movimentos de atitude, como os movimentos lento e de
spin empregados na avaliacdo realizada no capitulo 5. Conforme argumentado
no capitulo 4, quanto menor a velocidade angular do satélite, pior € a qualidade
do modelo de cinematica das medidas vetoriais adotado pelos estimadores de
velocidade angular [vide (4.2)]. Devido a isso, suspeita-se que esses
estimadores produzam resultados ruins para movimentos de atitude lentos.
Investigagéo do desempenho dos estimadores de atitude, de velocidade angular
e de bias de magnetdmetro considerando-se diferentes inclinagbes de Orbita
gue atendam aos requisitos de missdo do ITASAT.

Teste dos estimadores utilizando dados reais de satélites que embarcam

sensores solares e magnetdmetro, com taxa de amostragem e janela de tempo
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que sejam adequados aos diversos modos de operacdo previstos para o

ITASAT.
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APENDICE A - PROPAGACAO DE MEDIAS E COVARIANCIAS
Tomando a esperanga condicionada a Z;., em (2.1), obtém-se,
E[Xp411Zy4] = E[fXp, W Zyi] + E[Wi|Zy ] (A.1)

onde a esperanca E[Xy1|Z;.x] corresponde a estimativa predita e serd denotada por X1 -
Por hipotese sobre {w;, € R"}, a esperanga E[w,|Z,., ]| se anula, pois considera-se que wy, e

Vv, sejam estatisticamente independentes e que w;, tem média nula. Dessa forma, resulta,
Rpr1pke = E[F(Xpe, W) |2y ] (A.2)

que corresponde a equacao (2.6). m

A covariancia de X, condicionada a Z,. ¢ dada por,

Prye = cov[Xpi1l|Zix] £ E [(ﬁk+1|k - Xk,+1)- (ﬁk+1|k - Xk,+1)'|Z1:k ] (A.3)

a partir de onde, substituindo Xj.,qjx por (A.2) e Xy, por (2.1), realizando os produtos e

aplicando a aditividade do operador esperanca, se obtém,

Pk+1|k =
E[f(xk, uy). f(xg, “k)'|Z1:k] — E[f(Xy, w)|Zy ). E[f(Xg, uy) IZl:k]' +

Elwy. f(xy, “k)'|Z1:k] + E[f(Xp, up). Wi |Zy g ] + E[Wy. Wi |Zy ] (A4)

O ruido de estado {w;, € R"™} e o ruido de medidas {v, € R™} sdo independentes
(pois sdo Gaussianos e descorrelacionados) e, sendo assim, E[wy. Wy |Z,..] = E[w,. wi] =
Qx. Como as seqiiéncias {x,} e {w,} sd3o independentes, E[f(xy, u).Wi|Zq.i] =

E[f(X, w;)|Z1.1]. E[Wg|Z1. ] = 0. Logo, (A.4) resulta em,

Peiire = E[f(xp, we)- £(Xpe, i)' | Zy g ] — E[fXpe, wi) | Zy i) E[f X, w1 Zyi]” + Qe (A.5)
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que corresponde a (2.7). m
Tomando a esperanca condicionada a Z;.;, em (2.2), obtém-se,
Ezg41|Z1:x] = E[MXpr ) Zyg] + E[Vier11Z14] (A.0)

onde E[zy41|Zy.x] corresponde a predigdo das medidas e serd denotada por Z.qx. Sendo

assim, como {v; } tem média nula, segue que,
Ziv1k = E[h(Xpe1)|Z1:1] (A7)

que corresponde a (2.8). m

A covariancia de ., condicionada a Z,.;, ¢ dada por,

Piii = cov[zyy |2y ] £ E [(2k+1|k — Zps1)- (Ziewrpe — zk+1)'|Z1:k] (A.3)

¢ assim, substituindo Zyq)x por (A.7) € Z,4, por (2.2), realizando os produtos € aplicando a

aditividade do operador esperanga, se obtém,

l:’1%+1|k =
Eh(Xps1)- h(Xp1) | Z1x] — E[WXps )1 Z1 1] E[h (X 1)1 Z1 4 ]" +

ElVig1-h(Xps1)'1Z1k] + E[hXpes1)- Vip11Zak] + E[Viegr: Vier 1121 (A.9)
donde,
Pt = E[h(Xpy1) - WXy 1)'|Zek] — E[DXpey )1 Z1k]- E[M(Xpe11)1Z1]” + Ry (AL10)

que corresponde a (2.9). m

A covariancia cruzada de X, € Z;, 1 condicionada a Z,.;, ¢ dada por,

Pﬁnk =E [(’A(k+1|k - Xk+1)- (2k+1|k - Zk+1)I|Z1:k ] (A.11)
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¢ assim, substituindo Xy, por (A.2), Xy4q por (2.1), Zgiqx por (A.7) € Zy4q por (2.2),

realizando os produtos e aplicando a aditividade do operador esperanga, se obtém,
Pt = EIf(Xp up) h(Xpe 1) |Zyg] — E[fXp, i) |Zy ] E[h(Xp g 1) 2] (A.12)

que corresponde a (2.10). m
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APENDICE B - MATRIZES JACOBIANAS

No presente apéndice, sdo apresentadas as matrizes Jacobianas utilizadas nos
estimadores do tipo EKF formulados nesta dissertacdo. A seguir, cada se¢do corresponde a

um desses estimadores.

B.1 QEKF

Conforme (3.19), a matriz Jacobiana 3 x 4 referente a equacdo de medidas ndo-linear

do QEKF é representada por,

Ha s OD(Q)Tij41 (B.1)

i,k+1 — .
9q q=9k+1|k

onde r; ;1 € R* é a medida vetorial i no sistema Sg e D(q) € R>*3 é a DCM dada por (3.5).
A matriz D(q) pode ser separadamente derivada em relacdo aos componentes de q, pois esses
ndo tém relagdo com a medida vetorial r; ;. Sendo assim, as derivadas dD/dq;, para j=

1,...,4 sdo,

aD

o (B.2)

—2q4 2q; 2q,

[qu 2q, _2%]
2qs —2q; 2q4

oD 2q, 2qs 2q,
Fy i 2q3 —2q; 2q, (B.3)
2q, —2q; —2q;

oD [—2q3 29, —2qq]

24 =129, 2q3 2q4 (B.4)
| 2q,  2q4 —2q3]

D [—2q4  2q1  2q3]

Y —2q; —2q4 2q3 (B.5)
| 2q; 2q3;  2q,l
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Logo, multiplicando-se as derivadas (B.2)-(B.5) pelo vetor r;,,,; obtém-se as colunas da

Jacobiana (B.1), ou seja,

D D [$))] D
q — | == - - -
Hl k+1 - [a rl,k+1 F] rl,k+1 9 rl,k+1 9 rl,k+1] (B'6)
9 9z s Aa q=0k+1(k
B.2 EEKF

Conforme (3.28), a matriz Jacobiana 3 x 3 referente a equacgéo de estado ndo-linear do

EEKEF é representada por,

of3(a,d)

F@a(), @) 2 8

(B.7)

a=Aa(t)

onde a(t) = [) @] & o vetor cujos componentes consistem nas estimativas dos angulos de
Euler (3-2-1) no instante ¢, & = [&, @, ®,]' é a medida de velocidade angular e a fungéo

f2(a, ®) € dada em (3.24) e, explicitamente, é expressa por,

(s@/c6). @y + (co/ch). ®,
fi(a,®) = Cp. Wy, — 9. 0, (B.8)
Wy +1tg6.50. 0, +1g0.co. v,

Sendo assim, derivado f2 em relacdo a a e computando o valor da expressdo resultante em

a = a(t) obtém-se a Jacobiana,

FA@a@®), o) =

0 (sB.5¢/c?0).@y, + (cb.5¢/c?*0).@, (cp/ch).B, — (s¢p/ch).d,
0 0 —5P. By — . D, (B.9)
0 (s@/c20).®, + (cp/c?8). B, tgh.ch. @, —tg0.50. %,

Conforme (3.29), a matriz Jacobiana 3 x 3 referente & equacéo de medidas ndo-linear

do EEKF é representada por,
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A OD@).rigyq

HY,,, 2 228 (B.10)

a=ag41jk

Como em (B.1), a matriz D(a) € R3*3, dada em (3.22), é derivada em relagcdo aos

componentes de a, obtendo-se,

—si). cO cy. co 0
Z—D = |—sy.s0.5s¢ —cp.co cy.sO.sp —cp.co 0 (B.11)
v | —si.s60.c@ +cp.sp  cy.sO.co +sp.sp 0
[ —cy. cO —s. sO —ch
Z—z = |cy.cO.5¢ sy.cO.sp —sO.s@ (B.12)
[cip.cO.cp syP.cO.co —sO.s@
0 0 0
Z—D =| cp.sb.co +syP.sp  sp.sO.co —cp.s@  ch.co (B.13)
¢ [—c).s0.5¢ +sp.co  —syP.sO.s@p —cy.cp —cO.S@

Logo, multiplicando-se as derivadas (B.11)-(B.13) pelo vetor r; ., obtém-se as colunas da

Jacobiana (B.10), ou seja,

aD oD oD

Ha — _r',k+1 _r.‘k+1 —l'"k+1 (814)
Lk+1 [aw L a9 't o9 ]a=5k+1|k

B.3 MEKF

Conforme (3.61), a matriz Jacobiana 3 x 3 referente a equacdo de estado nao-linear do

MEKF é representada por,

ofM (m,®)

om  Im=ri(t)

F((t), ®) 2 (B.15)

onde m(t) = [m, M, 3]’ é 0 vetor cujos componentes consistem nas estimativas dos MRP
no instante t, ® = [@, @, az]’ é a medida de velocidade angular e a funcéo f™(m, ®) é dada

em (3.55) e, explicitamente, é expressa por,
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f"(m,®) =
(1 +my® —mp? —m3). @, + 2.(my.my — m3). @), + 2. (my.m3 + my). B,
i. 2.(my.my +m3). @, + (1 —my® +my® —m3?). @, + 2. (my.mz —my). 3, (B.16)

2.(my.mz —my). @y + 2. (M. mz +my). @y, + (1 —my® —my* + m3?). 3,

Sendo assim, derivado f™ em relacdo a m e computando o valor da expressao resultante em

m = m(t) obtém-se a Jacobiana,

P A

1 [fr\ll T/r\lz T,fl3](1) [_fr\lz T/r\l1 1](,1\) [_m3 -1 fr\ll](,l\)
Fm(lﬁ(t), 6\)) = E. [fhz _fr\ll - 1].6\) [fr\ll T/ﬁz m3].6\) [1 _ﬁl3 ﬁlz] (,l\)
[yl -] & [=1 iy —,]. @

(B.17)

[y My sl @

Conforme (3.62), a matriz Jacobiana 3 x 3 referente a equacdo de medidas ndo-linear

do MEKF é representada por,

m A OD(m).rig4q
iLk+1 —

(B.18)

om m=my4q|k

Como em (B.1), a matriz D(m) € R3*3, dada em (3.53), é derivada em relacdo aos

componentes de m, obtendo-se,

0 0 O 0 0 O
Z.<16.[mx]. 0 0 —1]—4.(1—|Im||2).[0 0 —1]+8.m1.[m><]>—2.A
oD _ 01 0 01 0 (B.19)
omy ¥2 .
0 0 1 0 0 1
Z.(lG.[mx].[O 0 O]—4.(1—|Im|l2).[0 0 0]+8.m2.[mx]>—Z.A
oD _ -1 0 0 -1 0 0 (B.20)
6m2 22 .
0 -1 0 0 -1 0
E.<16.[mx].[1 0 O]—4.(1—|Im|l2).[1 0 0]+8.m3.[mx]>—Z.A
oD _ 00 0 0.0 0 (B.21)
6m3 22 )
onde,

T2 (1+ |m]|?)? (B.22)
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A2 4my.(1+]|m|?) (B.23)

Logo, multiplicando-se as derivadas (B.19)-(B.21) pelo vetor r;;,, obtém-se as colunas da

Jacobiana (B.18), ou seja,

oD oD oD ] (824)

HY = [— I; —I; —U;
ik+1 om, i,k+1 am, i,k+1 oms i,k+1 m=lﬁk+1|k

B.4 DAEKF

Conforme (4.7), a matriz Jacobiana 3 x 3 referente a equacdo de estado néo-linear do

DAEKEF é representada por,

F(a(0), (1)) = 22@x®) (B.25)

do  lu=(t)

onde t(t) é o torque de controle, &(¢t) = [@, @, @Z]' é a estimativa de velocidade angular e a
funcéo f4(w, T) é dada em (4.8) e, explicitamente, é expressa por,
—J31- Wy Wy, —<:732-60y2 + (J22 — J33)- Wy Wzt J21. Wy W+ T3 w,*

fd(w,1) = J 1| J31- 0x 2 +T32. Wy 0y +(J33 — J11)- Ox- W7 — J12- ©y. W;—J13. 0> |+

—J21- 0+ (J11 — J22)- Wy Wy—23- wx-wz+<712-wy2 + J13- wy. @,

J T (B.26)
onde J é o tensor de inércia considerado constante.

Sendo assim, derivando f9 em relacio a w e computando o valor da expressdo resultante em

w = ®(t), obtém-se a Jacobiana,

FA@® (), T(®) =

_<731- ay + <721- Z[)Z _331- a\)x - 2-332-83/ + (322 - 333)' az
I 2. T30 Oxt 3y Wy +(Jgg = J11)- O, J3g Wx = J1p- 7
—2.951- @yt (Jqq — (722). Wy—J,3- Wy (Jyq — ‘722)' Wy t2.J15- Wy + J13- O,
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(33 = J11)- @, = J1- Oy = 2.J43- @, (B.27)

—st.wx + 313.wy

Nota-se que F(@(t), T(t)) ndo depende do torque de controle t(t).

B.5 EAEKF

Conforme (4.18), a matriz Jacobiana 9 x 9 referente a equacéo de estado ndo-linear do

EAEKF é representada por,

afe(x,t(t))
ox x=%(¢)

Fe(R(0), T(t)) 2 (B.27)

onde t(t) é o torque de controle, R(t) = (&, @, @, b1y b1y b1, byy oy b,,] é a estimativa

do estado e a funcdo f¢(x,t) é dada por,

fd(w,T)
(B.28)

fe(x,t) = [[b1 X]. @
[b, X]. @

onde f4(w, T) é dada de forma explicita em (B.26) e,

_biZ' (l.)y + biy' W,
(B.29)

[bi X].(l.) = |: biz.a)x - bl-x.a)z
_biy' Wy + bix- (Uy
parai =1,2.
Sendo assim, derivando f¢ em relacdo a x = [w’ b} b’]’ e computando o valor da expressao
resultante em x = X(t), obtém-se a Jacobiana,
Fd((’ﬁ(t),‘t(t)) 0343 0343

FeR@®),T(D) = F, F; 03 (B.30)
F, 033 F;
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onde F4(&(t),t(t)) é dada em (B.27), F; = —[®(t) x] e F; (para i =1,2) é obtida

derivando (B.29) em relacdo a w e substituindo w = @(t) na expressdo resultante, ou seja,

F, = [b; X] (B.31)

B.5 AVEKF

Conforme (5.9), a matriz Jacobiana 7 x 7 referente a equacdo de estado ndo-linear do

AVEKF ¢é representada por,

F(R(0), T()) 2 @| (B.32)

=%(t)

onde t(t) é o torque de controle, X(¢) = [§; G, Gz G4 @r @, az]’ ¢ a estimativa de atitude e

velocidade angular e a fungéo f(x, t) € dada por (5.2) e, por comodidade, € repetida aqui,

Q2(w).q
f(x,t) = [ B.33
onde f4(w, T) é dada em (B.26) e,
Wy = Wy. 3= Wz. 4
Wy §1—Wy. G4+ W,.
Qw).q=3| i~ By Qa0 3 (B.34)

Wy 4T Wy. 41— W5 q3
_wx.CI3+wy.q2+wz.ql
onde Q(w) € a matriz anti-simétrica dada por (5.3).
Sendo assim, derivando f em relacdo a x = [q' ']’ e computando o valor da expressao

resultante em x = X(t), obtém-se a Jacobiana,

o(a®)) Fd

F(2(),t(®) = 0350 Fi(@(), (D))

(B.35)
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onde Fd((T)(t),t(t)) é dada em (B.27) e F4 é obtida derivando-se (B.34) em relacdo a w e

substituindo-se q = q(t) na expressao resultante, ou seja,

-G =Gz —q,
a1l TN 9 @ (B.36)
2| Ga g1 —4. '
-0z q2 ¢

Conforme (5.10), a matriz Jacobiana 6 x 7 referente a equacdo de medidas ndo-linear

do AVEKEF é representada por,

Ohgyq (%)
H L —— B.37
e 220 (B.37)
onde hy ., (x) é dada em (5.6) e, por comodidade, € repetida aqui,
_|D(@)- 141
h (X)) = ID(q)-rz,kﬂ (B.38)

Derivando essa funcdo em relagdo a x e substituindo x = X4, ha expressdo resultante,

obtém-se,

HY 0
1,k+1 3><3l (B.39)

Hyq = l
q
Hy i1 033

onde HY, ., (para i = 1,2) é dada por (B.6).

B.6 MAGEKF

Conforme (5.18), a matriz Jacobiana 1 x 3 referente a equagdo de medidas ndo-linear

do MAGEKF é representada por,

H,, & Zen®© (B.40)

oc  le=¢pyqpe
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onde ¢ = [cx Cy cz]' e hi,,(c) é dada em (5.15) e, explicitamente, é expressa por,
hlcc+1(c) £ 2. (Elx,k+1- Cx T Ely,k+1- Cy + Elz,k+1- Cz) - (sz + Cy2 + sz) (B-41)

3 b b i r, - A
onde by 4, = [blx,k+1 b1y k+1 blz’kﬂ] é vetor de medidas brutas de magnetdémetro.
Derivando essa funcdo em relagdo a c e substituindo ¢ = €, nNa expressdo resultante,

obtém-se,

Hpy = [2- (Elx,k+1 - Cx,k+1|k) 2. (Ely,k+1 - Cy,k+1|k) 2. (Elz,k+1 - Cz,k+1|k)] (B.42)

que, expressa de forma vetorial, resulta,

Hipqp = 2. (Bll,k+1 - éllc+1|k) (B.43)
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APENDICE C - CoOVARIANCIA DOS RuiDos ALEATORIOS DAS

MEDIDAS EMPREGADAS NOS ESTIMADORES DA

Neste apéndice, obtém-se a covariancia do ruido aleatorio, {5z, € R®}, das medidas
empregadas nos estimadores de velocidade angular do tipo DA, as quais sdo computadas
através de (4.5) utilizando as medidas vetoriais. Por motivo de clareza, repete-se em seguida a

equacao (4.5),

1
21 = T (biks1 —bik) (C1)

Nessa equagéo, T € o periodo de amostragem e b; , € a medida vetorial i no instante ¢ . No

capitulo 4, considera-se o ruido aditivo de medidas vetoriais, {6bi,k € 9{3}, como sendo uma

seqliéncia branca de média nula e auto-covariancia conhecida, covsy, (k1, kz) = Ry, . O, k,-
Seja by, 0 valor verdadeiro referente & medida vetorial b;,. Substituindo b, =

b;; + b eb; i1 =b;psq + 8b; iy, em (C.1), obtém-se,

Z0i1 = Z01 + 0284 (C.2)
onde,

Zihesr = %(Bi,k+1 —byy) (C.3)
82841 =7 (8byka1 — 6bys) (C.4)

O ruido {6zf, € R} tem média nula e covariancia,

covsy, (ky, ky) = E[6szk1.6zi‘fk2']

—E [% (8bik, = 8byse,—1)-7 (8byx, — by, 1) ]
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= {E[6b;x,.6b;x,"| + E[6b;k,—1.6b;k, 1| — E[6b;x,.8bix, 1] — E[6bix,—1.8bsy,'] }/T?
= {covsp, (k1. k) + covsy, (kg — 1, ky — 1) — covay, (ky, ky — 1) — covgy, (ky — 1,k3) }/T?

= {Ris, Ok,k, + Rigy-1-Otke,-1)0e,-1) — Rijey- Oky (y-1) — Rijey—1- Oty -1y, }/ T

{Rig, + Rip,—1 }/T? ,sek, = kq
_ ) —Ry/T? ,seky, =k, +1 (C5)
—Rjp,—1/T? ,sek, =k, —1
0 ,NN0S Outros casos

Como covg,, (ky, k;) assume valores ndo-nulos quando |k;—k,| = 1, entdo {6sz €
£R3} ndo é uma sequéncia branca. Nota-se que esse ruido tem sua intensidade aumentada a

medida que se reduz o periodo de amostragem.
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APENDICE D - SIMULACAO DE ATITUDE

Este apéndice descreve a obtengdo de dados sintéticos utilizados em testes de
estimadores nos capitulos 3, 4 ¢ 5. O sistema de coordenadas Cartesianas (SCC) de referéncia
(Sr) adotado é o ECI (Earth Centered Inertial) (Wertz, 1978), que tém o eixo Xi apontando
na direcdo do Equinodcio Vernal, o eixo Zg na direcdo do eixo de rotacdo da Terra e o eixo Yy
completando um sistema dextrégiro. Quanto ao SCC do corpo (Sg), considera-se um sistema

alinhado com os €ixos principais de inércia do satélite (Xg, Yg € Zp).

Movimento verdadeiro

O movimento de translagdo simulado se dd ao longo de uma orbita Kepleriana cujos
elementos orbitais sdo apresentados na Tabela D.1. Esses parametros correspondem a drbita

nominal especificada para o satélite ITASAT.

Tabela D.1 Elementos orbitais do movimento verdadeiro .

Semljelxo Excentricidade Inclinagdo ARNA Argum_e ntodo  Tempo de passagem
maior perigeu pelo perigeu
a e i 0 W T,
7128 km 0.001 25° —40° 12° 0

A Figura D.1 mostra um diagrama de blocos referente a simulagdo das equagdes de
movimento de atitude. Conforme ilustrado, a equagdo de cinematica utiliza parametrizacao de
atitude por quatérnio de rotagdo. A equacao de dinamica se refere a um satélite rigido com
tensor de inércia (verdadeiro) representado em Sg por J” = diag(6,5 6,5 8,0) kg.m?. Por
simplicidade, ndo esta sendo considerado o torque de controle, o que ndo implica em perda de

generalidade. O torque de perturbagio, T,, consiste na soma de 3 componentes: 1) torque de

' O elemento descrito por ARNA se refere a ascenso reta do né ascendente.
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gradiente gravitacional; 2) torque magnético causado por um momento de dipolo residual de
m=1[0,1 0,1 0,1]' A.m?; e 3) ruido Gaussiano com média nula e covaridncia (1 X
107'2).13 (N.m)?. Modelos para torque de gradiente gravitacional e torque magnético sdo
encontrados em Wertz (1978). As equacdes de movimento de atitude sdo integradas usando o

método Runge-Kutta de ordem 4 com passo de integracao fixo de 0,001 s.

Torques de Perturbacao

| |

1 1

1 1

1 1

1 1

' Gradiente ! .

| Gravitacional | Velocidade Atitude
! ! Angular

1 1

i M . | Eq. de dindmica » Eq. de cinematica q

' agnetismo ! Iq . —»
Residual o=3""1[J% ) xl.o+J" T, q=%0q

1 1

e = |

! Ruido !

! .

: Gaussiano i Wy do

1 1

Figura D.1 Diagrama de blocos da simulagdo do movimento de atitude.

Medidas do campo geomagnético

O vetor inducdo magnética referente ao campo geomagnético numa determinada
posi¢do na Orbita do satélite e no correspondente instante de tempo ¢ simulado em Sg
utilizando-se 0 modelo WMM2005 (McLean et al., 2004) e conversdes requeridas entre
sistemas de coordenadas [para detalhes sobre conversdes de coordenadas, vide Vallado
(2004)]. Por simplicidade, esse vetor sera freqlientemente referido como campo
geomagnético. Conforme ilustra a Figura D.2, a soma do campo geomagnético representado
em Sg, by, com o termo de distirbio 8b,, resulta nas medidas de campo geomagnético

simuladas, b, ;. Modelos para o termo de disturbio sdo especificados nos capitulos 3, 4 € 5.
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D(q)

Posicdo —p Ik X 1,k
WMM 2005 » X —> : }— b,

Tempo —p

Figura D.2 Diagrama de blocos da simula¢do das medidas de campo geomagnético.

Medidas da direcao do Sol

A direcdo do Sol ¢ simulada através de um modelo algébrico aproximado [dado em
Wertz (1978), p. 141]. Esse modelo fornece a representacdo em Sg do vetor unitario, §, ao
longo da linha que une o satélite ao centro do Sol. Esta representagdo, denotada por r, y,
formada por esses componentes no instante t;, quando transformada para Sg, resulta em by,

que se relaciona com os angulos ¢ sk € és,k (ilustrados na Figura D.3) por 2,

cos(Psy)-sen(Osy)
b, = |cos(Psi)-cos(0sy) (D.1)
sen(Ps i)

. 3
ou, de forma inversa, por °,

¢}S‘kl _ I asen(b,5(k)) (D.2)

Os 1 atan(52,1(k)/l;2,z (k))

2 O sensor solar de 2 eixos fabricado pela Surrey Satellite Technology (SSTL, 2008) fornece medidas de angulos
de azimute e de elevagdo como os ilustrados na Figura D.3.

3TJz,k = [52,1(’() Ez,z(k) 52,3(]‘)]’



Apéndice D

128

Direcao

do Sol A Satélite

Z Sensor

(Es,k
SS
\ \‘ . R4 YS
és,k ~ ’

Figura D.3 Angulos medidos pelo sensor solar.

Projecdo X-Y da
direcdo do Sol

As medidas da dire¢do do Sol, conforme ilustrado na Figura D.4, correspondem aos

angulos de azimute, és,k, e de elevagao, q.'_>s,k. Modelos para o distirbio de medida

[6¢>5’k 695’,(]’ sdo especificados nos capitulos 3,4 e 5.

D(q) [60si 65r]

o
Ik bzk [¢sk 95 k] !
Modelo da ’ X K| Eaq. 3 : —> (Do i
Tempo —p > > sk Usk
P direcdo do Sol (D2

A

Figura D.4 Diagrama de blocos da simulacao das medidas da direcao do Sol.

Os estimadores estudados neste trabalho requerem, ao invés dos angulos medidos, o
vetor dire¢do do Sol em Sg, b, ;, obtido através de (D.1) substituindo-se [(ﬁs,k és,k]’ por
[qbs’k Hs’k]’. O correspondente termo de disturbio, 8b,j, se relaciona de forma aproximada

com [6¢S,k 695‘,(]’ através de,

5
8b,, = II,. ¢S”‘]

50, 4 (D.3)

onde,



Apéndice D

129

—sin(qbs_k).sin(es_k) cos(gbs,k).cos(es,k)
I, = |—sin(¢gy).cos(0sx) —cos(¢psy)-sin(0sy) (D.4)
cos((bsjk) 0

Prova. Utilizando (D.1), obtém-se a medida com disturbio, b, , a partir de ¢, € 85y, ou

seja,

cos(¢psy) . sin(Osy) cos(psy + 05 ). sin(0s+6605,)
by, = cos(d)s,k) .005(95’,{) = COS(Q[)S,k + 6¢S,k).cos(95_k + 695,,() (D.5)
Sin(¢s,k) Sin(¢s,k + 6¢s,k)

Usando as identidades trigonométricas,

sin(a + b) = sin(a).cos(b) + sin(b).cos(a)

cos(a + b) = cos(a).cos(b) — sin(a).sin(b)

e considerando 8¢5, e 665, pequenos o suficiente para que seus produtos sejam
negligenciados e as aproximagdes Sin(6q,’)slk) = 6¢s i, sin( 5951,() = 60y, 005(6(]55,,() =1

e cos( 695‘,() = 1 possam ser adotadas, entdo (D.5) é aproximada por,
b,y = by + by (D.6)

onde Bz,k ¢ dado por (D.1) e,
— [6Psk
8by . = ;. [ > ] D.7
2,k k 695,]{ ( )

onde ITj, é obtida de (D.4) substituindo-se ¢y € Oy por Pgy e Oy, respectivamente. No
entanto, como os angulos verdadeiros, ¢ € 65\, sdo desconhecidos, utilizando-se os angulos

medidos, ¢ € 051, em seus lugares, obtém-se a aproximagio dada em (D.3). [
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seguranca térmica cumprindo com a restricdo de ortogonalidade entre o eixo de simetria do satélite e a
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