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RESUMO

Este trabalho, iniciado em Agosto de 2012, foi dividido em trés fases durante todo o
ano, sendo estas fases: o estudo sobre modelo matematico do Filtro de Kalman juntamente
com a tese de doutorado de Garcia (2011); compreensdo do programa numeérico
desenvolvido por Garcia (2011); e por fim a modificacdo de tal programa de acordo com 0s
calculos de otimizagdo realizados neste ano. A estimacdo de estados € um fator de grande
importancia em diferentes areas de trabalho, em particular na engenharia aeroespacial,
quando se trata da estimacdo da atitude e érbita de corpos celestes (naturais ou artificiais).
A partir disto, em trabalhos e pesquisas envolvendo corpos celestes € importante que
tenhamos suas orientacbes o mais proximo da realidade, ou seja, quanto menos
transformacfes matematicas existirem nos célculos das pesquisas, menor vai ser a
probabilidade de existirem erros. Sendo assim, partindo do trabalho de doutorado, no qual a
autora Garcia estimou a atitude de satélites artificiais através do Filtro ndo linear de Kalman
Sigma-ponto, percebeu-se que muitos calculos e transformagdes de variaveis em fungéo dos
angulos de Euler para quatérnions, e vice-versa, eram desnecessarios e poderiam trazer
futuros erros e desvios em seus resultados. Este trabalho tem, portanto, o objetivo de obter
o0 vetor de estado do satélite em funcdo dos quatérninons, visto que este vetor é necessario
nas fases de propagacgdo e atualizacdo do Filtro de Kalman. Além disso, retirando estas
transformacbes, o programa se torna mais simplificado, otimizando o seu tempo de
processamento. Para isso foram feitos calculos de derivadas parciais pré-estabelecidos e
posteriormente, modificacdes no programa computacional elaborado por Garcia.
PALAVRAS-CHAVE: Quatérnions, Filtro de Kalman Sigma-ponto, vetor de estado.

ABSTRACT

This Project began on August 2012 and was divided in three parts during the whole
year. These parts are: the study about the mathematic model Kalman Filter including
Garcia’s project, previously realized; the introduction on the projects program; and at the
end, the program modification according to all the done calculus for optimization. The state
estimation ist a really important factor in many kinds of work, specially at aerospace
engineering, talking about estimating atitudes and orbits of celestial bodies (natural or
artificial). Then, working with celestial bodies, it’s important to have their orientations as
real as possible, in other words, the less mathematics transformations we have on research
calculus, lower will be the involving errors. Using Garcia’s doctorate project, in which
satellite atitudes were estimated by Not Linear Sigma Point Kalman Filter, it was seen
many calculus and transformations of variables involving euler angles to quaternions, and
vice-versa, which were unnecessary and could bring subsequent errors and deviations on
results. Therefore, this work aim to obtain a quaternions satellite state vector, since this
vector is necessary at the propagation and update phase on Kalman Filter. Furthermore,
taking these transformations away, the program was simplified, optimizing its processing
time. So then, some necessary derived were done and posteriorly, included in the program
made for Garcia.
KEYWORD: Quatérnions, Sigma Point Kalman Filter, state vector.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho se relaciona com a dindmica do movimento rotacional de satélites
artificiais, isto €, analisa a orientacdo espacial (atitude) destes em relacdo a um sistema de
referéncia inercial. Em suas missdes, estes veiculos espaciais portam diferentes conjuntos
de instrumentos de missdo, instrumentos que precisam ser posicionados e direcionados com
muita precisdo para realizarem suas tarefas com exceléncia, o que depende, portanto, da
dindmica e controle da atitude dos satélites. Diante disso, a necessidade de se conhecer e
comandar esta atitude é indispensavel para um bom desempenho de uma missao.

O processo de determinacao de atitude requer informacdes relacionadas com o tempo,
oOrbita e dados de sensores a bordo do satélite. Neste trabalho serdo utilizados dados reais do
Satélite CBERS-2 e CBERS-2B, que serao fornecidos pelo Centro de Controle de satélites
do INPE. Para a estimacao sera utilizado a técnica do Filtro de Kalman Unscented (FKU),
visto que o modelo de dindmica e das medidas da proposta de projeto possuem parcelas
ndo-lineares. Tal técnica é composta por um grande conjunto de pontos de amostras (sigma-
pontos) de formar a mapear mais precisamente a distribuicdo de probabilidades, levando a

Este projeto complementa o estudo realizado em outros trabalhos que utilizaram
Filtro de Kalman Unscented (GARCIA, 2010; GARCIA, KUGA, ZANARDI, 2011) como
estimador de atitude.

Garcia et al (2011) apresentam o desempenho do FKU quando duas representacdes de
atitude sdo utilizadas: angulos de Euler e quatérnions. Em seus trabalhos, as equacgdes dos
modelos dos sensores eram obtidas em fungé@o de angulos de Euler que mais tarde (na fase
de atualizacdo do FKU) deveriam ser convertidas para fungdo dos quatérnions, o que pode
contribuir para futuros erros e imprecisdes de céalculos e medidas ao estimar a atitude do
satélite. Para evitar essas constantes conversdes, este projeto tem como um dos objetivos
obter as equacdes dos sensores diretamente em quatérnions, visto que esta representacao
matematica da atitude ndo possui singularidades nas equacGes, fato que é encontrado nos
angulos de Euler. Ou seja, o vetor de medidas que antes era obtido em angulos de Euler,
sera desenvolvido nesse projeto em quatérnions, sendo este composto pelos modelos
matematicos de 2 sensores solares digitais (DSS — Digital Sun Sensor) e 2 sensores de
Terra infravermelho (IRES — Infrared Earth Sensor).

Posteriormente, possuindo o vetor de medidas ja em quatérnions, e excluindo as
transformac®es existentes no programa, sera feito uma analise do tempo de processamento
do algoritmo, aqui modificado para 0s processos. A otimizacdo neste tempo de
processamento sdo muitas vezes ndo percebidas, umas vez que a capacidade de velocidade
da maguina é muito grande, porém, ao realizarmos 0 mesmo processo inimeras vezes,
como realizado neste projeto, pode-se perceber claramente a diferenca no tempo para
pequenas alteracdes do programa. Uma vez otimizado, dados de um processo podem ser
obtidos mais rapidamente.
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As etapas e cronograma de atividades do projeto encontram-se na Tabela 1.

FASE Agosto/ | Outubro/ | Novembro/ | Janeiro | Fevereiro/ | Junho/
setembro 2012 dezembro | 2013 Junho julho
2012 2012 2013 2013

| - Estudo do DSS X
e IRES

Il - Estudo do X
Giroscopio

111 - Estudo do X X
Filtro de Kalman

IV - Introducgéo X X
ao algoritmo/
Modificagdes do
algoritmo

V - Relatério X X
Final

Tabela 1 — Cronograma do projeto

Seguindo este plano de atividades, o primeiro semestre da iniciacdo cientifica tinha
como objetivo o estudo tedrico dos sensores DSS e IRES, um estudo do giroscopio e por
ultimo o estudo do Filtro de Kalman juntamente com o algoritmo desenvolvido no
MATLAB para este método (GARCIA, 2011). Os estudos se basearam em referéncias
fornecidas pelos orientadores e em especial na tese de doutorado da colaboradora Garcia
(2011). O estudo foi acompanhado por discussdes semanais com 0s orientadores e
colaboradora.

Na sequéncia deste relatorio sdo apresentados os conceitos basicos estudados nesta
primeira etapa do projeto.

2. Sistema de Referéncia do Satélite

Quando se deseja determinar a atitude deve-se primeiro saber em relacdo a qual
sistema de coordenadas se deseja fazer isso. Diante disso, o referencial do satélite utilizado
neste projeto é representado pelo sistema de coordenadas (x,y,z) com origem no centro de
massa do satélite. Para estudos de satélites estabilizados em 3 eixos, se define os eixos roll,
pitch e yaw como (GARCIA 2011):

¢ Roll (rolamento) em x, alinhado com o0 eixo Xy pertencente ao referencial
orbital do satélite. O eixo x define o movimento do satélite em torno da
direcdo da velocidade orbital.

11




e Pitch (arfagem) em vy, alinhado com o eixo Yy, que aponta na dire¢cdo normal
do plano orbital e também pertence ao referencial orbital do satélite. O eixo y
define o movimento do satélite em torno da dire¢cdo normal a orbita.

e Yaw (guinada) em z, alinhado com 0 eixo z, que aponta para o centro da
Terra (direcdo Nadir) e também pertence ao referencial orbital do satélite. O
eixo z define, 0 movimento em torno da direcdo Nadir.

3. Sensores

O objetivo em estimar a atitude é obter a orientacdo do veiculo espacial com relacdo a
uma referencia inercial (centro da Terra). Tal fator pode ser medido tanto pelo uso de
sensores que adotam uma direcdo como referencia ou também pela medicdo da aceleracdo
centrifuga dos satélites utilizando giroscopios e acelerometros. Neste topico sera
apresentado os modelos matematicos dos sensores de atitude que constam a bordo destes
(GARCIA 2011).

3.1. Sensor Solar Digital (DSS - Digital Sun Sensor)

De acordo com GARCIA (2011) o sensor solar consiste em um mecanismo 6éptico
que detecta o sol, definindo, a partir disso, a posicdo de um dos principais eixos de simetria
da espaconave (eixo de atitude) em relacdo a direcdo na qual o sol foi detectado, criando
um angulo solar.

Necessitando calcular-se o angulo yaw, o DSS nos fornece este angulo acoplado de
pitch (op) € yaw (o).

As equacdes de medidas para o sensor solar digital sdo obtidas da seguinte forma
(FUMING,KUGA,1999 e GARCIA, 2011):

-5,
ay, = tan~ 1! - + 0,
5,c0860° + 5, cos150° v (1)

quando |.‘5Jr cos60° + S_cos 15EI°| < cos(60°), e

5
ag = 24° — tan? (S—I) + O,
.

()

- 5. ~ ,
quando |24° — tan 1(?)| < 60° onde os 9 sdo os ruidos brancos que representam
T

pequenos efeitos remanescentes de desalinhamento durante a instalacdo e/ou pela
montagem do sensor, ou seja, sao erros estipulados para estes processos.
Sendo (Sy,Sy,S;) 0 vetor unitario associado ao vetor solar do sistema do satélite.
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3.2. Sensor de Terra Infravermelho (IRES — Infrared Earth Sensor)

Este sensor é utilizado para definir a orientacdo do satélite em relacdo a posicdo da
Terra. O sensor determina 0 angulo existente entre a direcdo de um eixo de simetria do
satélite e a direcdo do centro da Terra.

A importéncia deste equipamento no satélite se refere a compensacdo dos erros
derivados do giroscopio. No trabalho séo utilizados dois sensores de terra, que estdo postos
no satélite de forma alinhada aos eixos roll e pitch, medindo-os (GARCIA, 2011).

Sdo as medidas determinadas pelos sensores (FUMING, KUGA, 1999 e GARCIA,
2011):

EH =8+ ﬂﬁH (3)

onde o0s 9 possuem a mesma origem que tal variavel na equacao do DSS.

3.3.Giroscopio

A utilizacdo dos giroscopios nos satélites tem os seguinte objetivos: medir alteracdes
da altitude do satélite e/ou gerar torques de controle para alinhar a orientacdo do satélite.
Para isso, este equipamento se resume numa roda que gira em alta velocidade sentindo e
respondendo as mudancas da orientacdo inercial do seu eixo de rotacdo que coincide com o
do satélite.

No projeto, os erros derivados deste equipamento sdo denominados bias, os quais
serdo incluidos no vetor de estado a ser estimado. Além disso, os giros integradores de
velocidade séo utilizados para medir a velocidade angular de roll, pitch e yaw.

O modelo matematico destes integradores é (WERTZ, 1978):

A
AB, = (w; + &)dt

0 (i=x,Y,2) 5)
Sendo i =no qual A#; sdo os deslocamentos angulares do satélite em um intervalo de tempo
At, w; sdo as componentes da velocidade angular no sistema do satélite e £; as componentes
bias.

Sendo assim as medidas das componentes da velocidade angular do satélite se resume

em (WERTZ, 1978):

(6)
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4. Representacdo da atitude por quatérnions

Para evitar as singularidades nas equagdes geradas pelos Angulos de Euler, podemos
utilizar os quatérnions, como ja foi citado anteriormente. Baseado em referéncias
disponibilizadas pelos orientadores (SHUSTER, 1993, SANTOS, 2011) sera mostrado uma
breve apresentacdo sobre a representacédo da atitude em fungdo desses termos matematicos.

O quatérnion g € um vetor 4 x1, sendo que as trés primeiras componentes compdem a
parte vetorial e a quarta componente a parte escalar do quatérnion:

d,

q=|" =M @)
ds a.
a,

R
As componentes do vetor g e a componente escalar g, podem ser expressas em
funcéo do angulo de rotacdo ¢ e do eixo de rotagdo h:

a,
o Lo sen @) _cos &
q= 32 _sen(zjn e q4_cos(2j (8)

E possivel provar que o moédulo do quatérnion é 1, visto que A é um vetor unitario na
direcdo do vetor velocidade de rotacdo. A matriz de atitude em termos dos quatérnions é
representada por (SHUSTER, 1993):

A=[q42 _ %2)10 +2E@t —m{[&ﬂ ©)

q

Em que:

R 0 q3 _Q2

|:|:qﬂ: _qs 0 Q1 (10)

Q2 _ql 0

Logo:
0 —0,° —0s° +0,° 2(0,9, +9,0,) 2(d,0, —,0,)

A= 2(0,9,-9,0;) -0+, -0, +q,’ 2(0,9, +d,9,) (11)
2(d,9; +9,0,) 2(0,9, -9,9,) -4’ -0,°+0,° +q,°

De forma simplificada:

14



dr 0o Qg

A= Jg Qe Qy (12)
de G 0
0,=0,° —0," —d; +0,° (13)
qB = 2(q2q1 - q4q3) (14)
0 = 2(050, +9,0,) (15)
Up = 2(0yT, +0,0;) (16)
Qe =—0 +0," —d; +0d,’ (17)
qF = 2(q3q2 - q4Q1) (18)
0 = 2(0s% — 9,0, (19)
0y = 2(050, +9,0),) (20)
0 =—0°—0," +0,° +q (21)

Conhecendo-se os elementos A(i, j) da matriz de atitude A, obtém-se, para g, =0, as
componentes do quatérnion (SHUSTER, 1993):

q, = i%\/u A1)+ A(2,2)+A(33) (22)
g, = ﬁv«z,s)— AB32) (23)
g, = ﬁv«s@)— A1L3)] (24)
g, - ﬁ[mz)— A1) (25)

Para 0 caso em que g, =0, pode-se obter as componentes do quatérnion de outras
maneiras, visto que as equagdes acima nao sdo validas neste caso (ZANARDI, 2005).

5. Filtro de Kalman Unscented

O Filtro de Kalman é utilizado com o intuito de minimizar a variancia do erro de um
valor estimado, mantendo ao mesmo tempo a esperanca do valor estimado igual & esperanca
do valor real. De forma resumida, o Filtro se divide em duas etapas: a fase de propagacao,
que transporta os valores passados para o instante atual levando em conta a dinamica do
sistema; e a fase de atualizacdo, que corrige os valores extrapolados a partir das medidas
atuais.
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Como ja dito anteriormente, no trabalho de GARCIA (2011) foi utilizado o Filtro de
Kalman Sigma-Ponto, pois este capta com maior precisdo a verdadeira media e covariancia
de um sistema de medida, comparado com outros tipos de Filtro. O tipo de Sigma-Ponto
utilizado €, portanto, o FKU (Unscented), o qual, durante uma transformacdo néo-linear,
gera um conjunto de vetores que permanecem com a mesma media e covariancia das
variaveis aleatdrias antes da transformacéo.

De acordo com as palavras de GARCIA (2011), significa dizer que se busca uma
parametrizagao que captura informacgdes de media e covariancia e, a0 mesmo tempo permita
a propagacao direta da informacdao através do conjunto arbitrario de equagdes nao lineares.

A transformacdo Unscented pode ser descrita nos seguintes passos (JULIER,
UHLMANN, 1997):

e Predizer o novo estado do sistema x(k+1/K) e a sua covariancia P(k+1/k)
levando em conta os efeitos do ruido.

e Predizer a observacdo esperada y(k+1/k) e a covariancia de inovacao
Pyy(k+1/k) incluindo os efeitos do ruido.

e Finalmente: predizer a matriz de correlagéo Py (k+1/k).

Seguindo esses passos, as fases de propagacdo e atualizacdo serdo apresentadas a
sequir.

Considerando a modelagem do sistema discreto n&o-linear dado por:

k= flx, k) + 13, (26)
vy, = by (xy k) + 8, (27)

onde X € o vetor de estado de dimensdo n e y é o vetor de observacdo de dimensdo m.
Assume-se que 9 sdo 0s ruidos Gaussianos do processo.
O filtro € inicializado com uma media e covariancia do estado respectivamente, para o
instante inicial to.
2(to) = E{Zo} (28)

Py = E {(x(tg) — %) (x(to) — 5'El:lj]r} (29)
sendo E o operador de expectancia.

5.1. Fase de Propagacéo

Calcula-se os sigma-pontos a partir da media e covariancia do estado no instante
inicial. Esses vetores sdo estocados em colunas da matriz sigma-ponto (xx) de dimenséo [n X
(2n+1)]. As colunas da matriz (xx) séo calculadas de acordo com a equacao:

(xi)p = Xk (30)

_—

(), = T+ (VIn+ KPy), ,i=1,...n (31)
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[x;f:]u = E?c - (\.' (ﬂ- + ’E{}P:r:]l (32)

Uma vez (xx) computado, ¢ feita a propagacao de cada vetor através do sistema nao-linear:
Feen), = F(ED 20 2n (33)
A media propaganda, Xx+1, € a covariancia, Px+1, Sd0 determinadas a partir das estatisticas

dos sigma-pontos propagados, dadas por:

Xi+1 = fi.; W, (x?c+1][ (34)
— T
Prs1 = ity W, [(x;fﬂ:]l. - E?c+1] [(xk+1); — Xi+a] (35)

sendo Wi, 0s pesos associados ao i-ésimo ponto.
A matriz de medidas estimada, "Y'x+1 € calculada pela transformacao dos sigma-pontos
usando o modelo de medidas néo-linear,
Vi1 = h(xgs1) (36)
A média dos vetores de medidas, V.1, € a covariancia das medidas, Pyy, séo calculadas
baseadas nas estatisticas dos pontos transformados:

Ves1 = Z Wi(Yys1):
i=0 (37)

In
By = D Wi(Veradi = Fesal[(Yiews): = Fess]” + Rees
=0 (38)
e a covariancia de correlagéo cruzada, Pyy, € dada por:

Fey = Wil(%gs1): — Tpear 1 [(Yise): — Fk+1]r
; (39)

5.2. Fase de atualizacdo

Apds a fase de propagacdo concluida, as equacdes de atualizacdo das medidas sdo
usadas para determinar a media, £.1, € a covariancia Py, do vetor do estado estimado,
Xp+1 = Xt T K1 (Vpgq — Viewq) (40)
ﬁ?c+1 = ﬁk+1 - K?c+1P}'}'K£+1 (41)
com a matriz ganho de Kalman Ky,,, dada pela relagdo:
_ -1
Kiy1 = Px}'('P}T] (42)
O processo de propagacéo e atualizacdo se repete até que o filtro atinja a convergéncia
desejada.

17



6. Fases de ModificacOes
Durante a fase de atualizacdo do programa criado por Garcia (2011), existem algumas
transformacbes de quatérnions para angulos de Euler para assim dar procedimento aos
calculos realizados. De acordo com o que ja foi dito anteriormente, tais transformacoes sao
desnecessarias, uma vez que ja possuimos o vetor de medidas em quaternions. Para tanto, as
modificacdes realizadas no programa se dividiram em duas fases. Saliente-se que toda a
programacdo é realizada com o software MATLAB.

6.1. Equacdo dos Sensores em funcdo dos Quatérnions

O objetivo desta fase é determinar as equaces dos sensores que estdo armazenadas
nas matrizes do programa CBERS denomidas por IRES (Sensor de infravermelho tesrrestre)
e DSS (Sensor solar).

Anteriormente, tais matrizes trabalhavam usando os angulos de Euler, os quais eram
determinados através de uma transformacdo dos vetores em quatérnions no comando
“Sp(1:4,j)” pela fungdo “convertQ Euler” , que estd destacada na figura 1a. Sendo assim, tal
conversao foi retirada do programa (como mostra a figura 1b), permitindo com que as
matrizes recebam diretamente os vetores em quatérnions e possam gerar os calculos
posteriores neste modelo matematico, visto que as componentes ¢, © e W presentes nas
matrizes, estdo agora escritas em fungdo de quatérnions e dadas pelas equacbes 43, 44, 45
respectivamente.

for j=1:(2%n+l), for j=1:(2*n+l),

[AT(1),AT(2),AT(3)]=convert Euler (3p(l:d,3)): Fried

s, T
e T BT o B I T T B : L=

D3% (3, :)=CEERS_DS3 (30, AT) ; DSS (3, 1) =CEERS_DSS (30, Sp(1:4,3));
IRES (], :)=CBERS_IREZ(AT(1),4T(2}),0,0) : IRES (i, :)=CBERS IRES( Sp(l:4,3) ,0,0) :
end end
(@) (b)

Figura 1 - Trecho do programa em que se retira a conversao de quatérnions para
angulos de Euler — Fase de atualizagdo

_ 2(g,95 +919.)
= ta 1 — =
b =tan ((—ql‘ — g, +q3° + q.%) 43)

© = sen ' (—2(g19; — 9,44)) (44)

W= tan_l( 2(g19; + q39.) ) (45)
(q1% 1892" + q3° +q47)




6.2. Determinacdo das derivadas dos angulos de Euler em funcdo dos
quatérnions

Nesta fase, foram refeitos os calculos de derivadas dos angulos de Euler em funcgéo
dos quatérnions, de forma a adquirir uma equacdo mais simplificada, do que a encontrada no
programa original, sendo tais derivadas introduzidas na matriz “[Hq]” que compde a matriz
de covariancia P. Apoés diversas manipulagdes algébricas, tais derivadas sao dadas a seguir.

6.2.1. Derivadas do angulo de Euler ®

dg _ 2q4(qs"+ 5" — 9, — q,°) + 4949295 + 9,9.) (46)
dgy (947 +a3° — 2" —a,°)* + 4(9293 + 9194)°

dgp _ 29, (q.°+ 95" — 42" — 947) — 4449295 + 949.) (47)
dq, (. +a5° —q,° — a,7)* + 4(gq,9; + 9,9.)°
dgp _ 3@3(@’43"' fi’az_ fi’:z - '53."12) +4q,(9,9; + 9194) (48)
dq, (g, + a3° — g, — 4,7 + (9,95 + 949,)°

dp 29,(q.° + 43" — 45" — 44%) — 4q3(q29; + 419.)

= - 49
dg, [q41_|_ fi’az_ fifzz_ I:-1’113‘ + 4(gq.q; + qlq-ijz )
6.2.2. Derivadas do angulo de Euler ©
de . (—2q5)
g 50
dy V1 —4(q.9; — q,q.) (0)
de _ (thj (51)
dq, *.-“fl — 4(q19; — §,94)
de = — (_thj (52)
dqs v1—4(g19; — q.9,)

dqs *.-“fl — 4(q19; — §,94)
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6.2.3. Derivadas do angulo de Euler ¥

dis _ 2q, (EL;E + I:i’12 - '5i’:1 - fi’azj - 4‘?1(@:'&’3 + fifquﬂ (54)
dg,  (g.°+q,"— a;,° — q3")* + 4(g.9, + 434,)°

diyp _ 2q:(q.° +q,° — ;" — q5°) — 44,(4,9: + 919.) (55)
dq, (g2 +q:* —q.° —q37)* +4(q,q; +9394)°

dif 3@'4('?42"' fi'11_ fi’zz_ Q'azj —4q3(q,9; + 9:194) (56)
da, (q.°+ q,° —q,° —q37)% + 4(g.9, + 959.)°

dy  2q5(q.°+a9,° — 4.° — q37) — 494(q295 + 9:94)

dq, [fi’41+ fi’lz_fhz_qglzjz+4[f¥:f¥1+qgf¥4]2

(57)

Tais simplificacdes nas equacgdes impostas em programas computacionais séo muitas
vezes ignoradas, uma vez que se pensa que € a maquina que ira realizar os calculos. Porém,
quanto mais simplificado é o programa numerico desenvolvido, mais rapido ele processa o
resultado final.

A funcdo do programa que foi modificada esta presente na linha 253, do programa
numérico como apresentado na figura 2.

251 ¥ Matriz de covariancia estimada em angulos de Euler P euler:
252

253 [Hoy] =deriv parcial dEdoig estn);

254

255 P euler=Hg*Px estil:4,1:4) *Hg':

Figura 2 - Funcdo com derivadas parciais
7. Discusséao dos resultados

Apbs as modificacbes realizadas no programa original, obtivemos resultados finais
totalmente iguais aos obtidos por Garcia (2011). Isto € explicado pelo fato do programa
utilizado ser o mesmo que o original, tendo como modificaces apenas a retirada de algumas
transformacgdes desnecessarias juntamente com uma simplificacdo dos algoritmos. A partir
deste conceito, ja era esperado tal igualdade no final, e caso tivéssemos obtido diferentes
resultados, algo dentro do novo modelo proposto ndo estaria correto.

O proposito maior deste projeto, ao retirar as transformagdes e simplificar o programa,

esté relacionado ao seu tempo de processamento. Foi adicionado ao programa, parametros
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para que permitisse a medi¢do do tempo de seu processamento (comando do MATLAB “tic
toc”). Para se obter uma melhor visibilidade na diferenca dos tempos gastos, foi realizando
uma repeticdo de mil vezes de todo o programa, o qual foi executado dez vezes. Na figura 3
temos o inicio € o fim do programa, demonstrando a utilizagdo do comando “tic toc” para a
medicdo do tempo de processamento, juntamente com as mil repeti¢bes. A partir disto, para
se obter o valor do tempo gasto, basta chamar a variavel “tempo_proc” do programa.

33 tic

34

35 —for c=1:1000,
3G

289
290 —end

291

29Z tempo proc=toc

Figura 3 - Utilizagdo da fungao “tic toc”

Realizando a andlise para ambos os programas (original e modificado), a tabela 2
apresenta os tempos de processamento para as dez execucgoes realizadas, sendo que a média
corresponde a execucdo do programa repetido mil vezes.

Tempo de execucdo do Programa (s)
Original Modificado
100,5640 94,6266
96,8140 86,0012
94,0673 88,3672
95,2137 91,6148
101,6524 92,0708
102,3344 88,0865
103,1933 88,8584
100,6096 93,3145
99,4415 89,6926
97,8638 92,1341

Media dos Tempos
99,1754 | 90,4767

Tabela 2 — Tempo de processamento em segundos, para o programa original e modificado

21



De acordo com os resultados obtidos, percebe-se uma diminuicdo de quase 10% no
processamento do programa. Diante disto, podemos afirmar que as modifica¢des realizadas
nos algoritmos proporcionaram uma otimizag¢do no programa.

8. Comentarios finais

De acordo com o que foi apresentado nesse relatério, € importante salientar que o
primeiro semestre deste projeto foi voltado para o estudo dos sensores, do giroscopio, do
Filtro de Kalman e o algoritmo numérico criado por GARCIA (2011) de modo a introduzir o
bolsista no projeto. J& em outro momento, durante o segundo semestre do projeto, foram
feitas as modificagfes do programa elaborado por Garcia (2011), e simulado novamente,
levantando os resultados e analises de acordo com o objetivo do projeto.

As transformacdes de angulos de Euler para quatérnions e vice versa, foram todas
eliminadas do programa original de acordo com as manipulacbes matematicas elaboradas.
As equac0es dos sensores foram, portanto, todas obtidas diretamente em quatérnions como
era proposto no inicio do trabalho. A partir de todas essas modificacGes foi possivel otimizar
0 tempo de processamento do programa em quase 10%, otimizacdo que dependendo de um
programa muito complexo e longo, pode contribuir muito para os trabalhos em pauta.

Sendo assim, o0s objetivos do projeto foram atingidos de maneira esperada. Foi
comprovado que uma maior simplificagdo no algoritmo computacional, pode trazer
beneficios ao se falar de tempo. Além disso, com a eliminacdo das transformacGes a
possibilidade de se obter erros numéricos foi evitada, trazendo uma maior confiabilidade aos
resultados.

Durante o periodo, o bolsista participou do Congresso de Iniciacdo Cientifica da
UNESP, com apresentac¢do do trabalho.
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