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RESUMO

A atitude de veiculos espaciais ¢ um fator de grande importancia para o sucesso das
missdes espaciais, sendo um dos problemas relevantes estudados na Engenharia Aeroespacial. A
partir disto, muitos trabalhos de pesquisa envolvendo veiculos espaciais objetivam-se a buscar
métodos que estimem a atitude com maior precisdo e que utilizem o minimo de transformacdes
matematicas possiveis, diminuindo assim a probabilidade de existirem erros. Sendo assim, em
similaridade ao trabalho de doutorado de Garcia (2011), no qual a autora estimou a atitude de
satélites artificiais utilizando quatérnions e angulos de Euler com o Filtro de Kalman Unscented,
este trabalho teve como objetivo obter a atitude do satélite CBERS-2 utilizando os Parametros
modificados de Rodrigues. Os parametros de Rodrigues possuem uma relacdo direta com os
quatérnions, evitando possiveis problemas de singularidade que os quatérnions apresentariam.
Este trabalho foi iniciado em agosto de 2013 e foi dividido em quatro fases: (I) estudo do modelo
matemadtico dos Parametros de Rodrigues (PMR), (II) adaptacio dos PMR no algoritmo de
estimagdo de atitude (Garcia, 2011), (III) simulagdes da estimacdo da atitude com o filtro de
Kalman Unscented e (IV) comparacdo dos resultados obtidos utilizando PMR com Quatérnions
(Matos, 2013) e angulos de Euler (Garcia, 2011).

PALAVRAS-CHAVE: Parametros Modificados de Rodrigues, Filtro de Kalman Unscented,
estimacao de atitude.

ABSTRACT

The spaceships atitudes is a big important factor to the success of space missions, what is
one of the troubles studied by the aerospace engineering. So, many search works involving
spaceships aim to find methods, which estimate the attitude with bigger precision and utilize less
mathematics transformations as they can, minimizing the possibilities to give math errors. Thus,
in similarity to the work of Garcia (2011), where the authoress estimates the artificial satellites
attitude using Quatérnions and Eulers Angles with Kalman Unscented Filter, this work will
obtain the attitude from CBERS-2 using Rodrigues Modified Parameters. These Parameters have
a direct relationship to the Quaternions, what avoids possible singularity problems the
Quaternions would presents. The work was iniciated in August 2013 and was divided in four
phases: (I) The study of the math model Rodrigues Modified Parameter (PMR), (II) adaptation of
the attitude estimation algorithm with PMR (Garcia, 2011), (III) simulations of the attitude
estimation using the Unscented Kalmans Filter and (IV) comparison between results using PMR,
Quaternions (Matos, 2013) and Eulers Angles (Garcia, 2011).

KEYWORD: Rodrigues Modified Parameters, Unscented Kalman Filter, attitude estimation.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho estd relacionado com a dindmica do movimento rotacional de satélites
artificiais, ou seja, com a sua orientacdo espacial em relacdo a um sistema de referéncia inercial
denominada de atitude. Em missdes espaciais, os veiculos utilizados dependem da dinimica e
controle da atitude para poderem executar suas tarefas com a precisdo que a que a missio se
destina. Desta forma o controle da atitude depende diretamente do conhecimento desta. Diante
disto, neste trabalho € estudado o problema de estimac¢@o de atitude utilizando dados reais de
sensores que estdo a bordo do satélite CBERS-2 (China Brazil Earth Resources Satellite).

De acordo com o dultimo trabalho de iniciagdo cientifica realizado, o processo de
determinacdo da atitude de veiculos espaciais requer informagdes relacionadas com o tempo,
orbita e dados de sensores. Sendo assim, sdo utilizados dados reais dos satélites CBERS-2,
fornecidos pelo Centro de Controle de Satélites do INPE. Como utilizado anteriormente
(GARCIA, 2011, MATOS, 2013), os modelos matemadticos sdo manipulados com a técnica do
Filtro de Kalman Unscented (FKU). Este método € aplicado a sistemas nao lineares e utiliza um
conjunto de pontos amostrais (sigma-pontos) evitando as lineariza¢des utilizadas em outros
métodos. Este trabalho complementa estudos realizados em outros trabalhos que utilizaram o
FKU (GARCIA, 2010; GARCIA, KUGA, ZANARDI, 2011).

Foi discutido em trabalhos anteriores (MATOS, 2013) que a utilizacdo direta dos
quatérnions no processo de estimacdo da atitude poderia apresentar alguns problemas como, por
exemplo, o quatérnion perdendo suas caracteristicas como modulo ndo unitario, matriz de atitude
via quatérnion ndo ortogonal, etc. Para evitar tais problemas no processo de estimacdo, foi
considerado o PMR que, apesar de possuir uma relagdo direta com os quatérnions considera o
vetor de estado reduzido. Desta forma, o algoritmo utilizado no ultimo projeto sofrerd suas
devidas alteragdes para a implementacdo do PMR, tendo como suporte na transformagdo do
algoritmo o trabalho de Crassidis e Markley (2003). O estudo € validado através de comparacdes
entre os resultados de atitude obtidos via PMR com quatérnions (MATOS, 2013) e dngulos de
Euler (GARCIA, 2011).

As etapas e cronograma de atividades do projeto encontram-se a seguir.

FASE Agosto/ | Outubro/ | Novembro/ | Janeiro | Fevereiro/ | Junho/
setembro 2013 dezembro 2013 Junho julho
2013 2013 2014 2014

1 X

11 X X

111 X X X

v X X X X

\4 X X

Seguindo este plano de atividades, o primeiro semestre (Fases I, II e III) da inicia¢do
cientifica tinha como objetivo o estudo tedrico dos Parametros Modificados de Rodrigues, a
adaptacdo do algoritmo de estimagdo de atitude implementado no MATLAB por GARCIA
utilizando o PMR, e inicio das comparacdes entre resultados de quatérnions diretos, angulos de
Euler e os parametros modificados de Rodrigues. Os estudos se basearam em referéncias
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bibliograficas fornecidas pelos orientadores, em especial o trabalho de Crassidis e Markley
(2003). O estudo foi acompanhado por discussdes semanais com os orientadores e colaboradora.

Na sequéncia deste relatdrio serdo apresentados os principais conceitos estudados durante
todo o projeto.

2. Sistema de Referéncias do Satélite

Para determinar a atitude de um corpo celeste, no caso um satélite artificial, deve-se
primeiro estabelecer uma relacdo com algum sistema de coordenadas. Como ja estabelecido em
Garcia et al (2011) e Matos (2013), o sistema de referéncia do satélite € o da Terra, com
coordenadas (X, Y, Z), centradas em seu centro de massa, e sistema de coordenadas do satélite é
representado por (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 € yaw como (MATOS, 2013):

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

¢ Pitch (arfagem) em y, alinhado com o eixo yp 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¢do normal a orbita.

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

11



X0

Zo

yo

Terra
Figura 1 — Sistema de referéncia inercial (X, Y, Z), orbital (xo, yo, zo) € do satélite (x, y, z).
Fonte: GARCIA (2011)

3. Sensores

Para estimar a atitude de um veiculo espacial, é necessdrio a utilizacdo de alguns
equipamentos que tomam o centro da Terra como referéncia inercial. Neste projeto sao utilizados
trés tipos de sensores que estdo a bordo do satélite CBERS: o Sensor Solar Digital, Sensor de
Terra Infravermelho e o Giroscopio. Neste topico serd apresentado as equagdes que descrevem a
atuacdo destes sensores a bordo (MATQOS, 2013).

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

O Sensor Solar Digital (DSS — Digital Solar Sensor) consiste num mecanismo éptico que
detecta o sol, definindo a posi¢do dos principais eixos de atitudes do veiculo espacial, em relagao
a direcdo que o sol foi detectado. No entanto, o DSS ndo nos fornece diretamente os angulos de
pitch e yaw, e sim seus valores acoplados, ou seja, g € a,.

As equacgdes de medidas para o sensor solar digital sdo obtidas da seguinte forma
(FUMING,KUGA,1999 , GARCIA, 2011, MATOS, 2013):

12



-1 _5}'

+ 49
5,.cos60° + S_cos150° “p (1)

ay, = tan
quando |5 cos 60° + 5_cos 15ﬂﬂ| < cos(60°), e

5
ag = 24° — tan™? (S_I) + 7,

¥

2)

S

quando |24° — tan‘l( )I < 60°, onde os 9 sdo os ruidos brancos que representam pequenos

_'-'.'}.
efeitos remanescentes de desalinhamento durante a instalacio e/ou pela montagem do sensor, ou
seja, sdo erros estipulados para estes processos. Sendo (S4,Sy,S,) o vetor unitdrio associado ao

vetor solar do sistema do satélite.

3.2. Sensor de Terra Infravermelho (IRES - Infrared Earth Sensor)

O Sensor de Terra Infravermelho (IRES — Infrared Earth Sensor) define a orientagdo do
satélite a partir da posi¢do do planeta Terra, determinando o angulo de diferenga entre os eixos
dos satélites e do centro da Terra. A utilizagdo deste sensor tem como um dos objetivos a
compensacdo dos erros do Giroscopio. No trabalho sdo utilizados dois sensores de terra, que
estdo postos no satélite de forma alinhada aos eixos roll e pitch (GARCIA, 2011).

As medidas determinadas pelos sensores IRES sdo dadas por (FUMING, KUGA, 1999,
MATOS, 2013):
HH = 8+ ﬂﬂH (3)

¢y = b+ 1-';'-:ph. 4)

onde os 3 possuem a mesma origem que tal varidvel na equacdo do DSS.
3.3. Giroscopio

E por ultimo, o Giroscopio, € um equipamento o qual mede as alteracdes de atitude da
espaconave, podendo gerar torque de controle para ajustar sua orientacdo. A configuracdo deste
sensor se resume numa roda que gira em alta velocidade sentindo e respondendo as mudancgas da
orienta¢do inercial do seu eixo de rotacdo que coincide com o do satélite.

No projeto, os erros derivados deste equipamento sdo denominados bias, 0s quais serdo
incluidos no vetor de estado a ser estimado. Além disso, os giros integradores de velocidade sdao
utilizados para medir a velocidade angular de roll, pitch e yaw (MATOS, 2013).

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

13



Ar
A, = J. (w; + fB;)dt
o (i=x,y,2) ®)

sendo i =no qual A8, sdo os deslocamentos angulares do satélite em um intervalo de tempo At,
t; 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):
— ﬂ-—é e J—
“= (ﬂt) b=,

4. Representacao da atitude por quatérnions

(6)

Com o objetivo de evitar as singularidades nas equagdes geradas por Angulos de Euler na
determinacdo da atitude dos satélites artificiais, podemos utilizar os quatérnions (SANTOS,
2011). Baseado nos estudos de Matos (2013), que transformou o algoritmo de estimacdo de
atitude pelo FKU (GARCIA, 2011) para quatérnions diretos, este projeto tem a proposta de
implementar os Parametros Modificados de Rodrigues. Tal método possui uma relacio direta com
0s quatérnions.

A seguir, serdo apresentados ambos os modelos e suas devidas diferencas no
equacionamento e medidas de vetores.

4.1. Quatérnions Diretos

De acordo com SANTOS, (2011) o quatérnion g é um vetor 4x/, sendo que as trés
primeiras componentes compdem a parte vetorial e a quarta componente a parte escalar do

quatérnion:
q;
q
g=|"|=|1 (7
q;3 q,
q4

5
As componentes do vetor g e a componente escalar g, podem ser expressas em fungdo do

angulo de rotacdo ¢ e do eixo de rotagao 7:
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q,
q9=14
q;

L)

= sen(gjﬁ e q,= cos(gj @)

E possivel provar que o médulo do quatérnion é I, visto que 72 é um vetor unitdrio na
direcdo do vetor velocidade de rotagdo.

A matriz de atitude em termos dos quatérnions pode ser obtida pelas componentes da matriz
de atitude A dada por (Matos, 2012):

%2 _%2 _%2 +CI42 2(‘11512 +Q4Q3) 2(%% _CI4CI2)
A= 2(%% _CI4CI3) _%2 +q22 _%2 +CI42 2(513‘12 +Q4QI) )
2(‘13‘11 +Q4qZ) 2(%% _%%) _CI12 _%2 +Q32 +CI42

Conhecendo-se os elementos A(i, j) da matriz de atitude A (SHUSTER, 1993, SANTOS,
2011, MATOS, 2012), obtém-se, para g, # 0, as componentes do quatérnion (SHUSTER, 1993):

q, = i%\/l +A(L1)+ A(2,2)+ A(3,3) (10
g, =—[A(23)- AG.2)] (11)
4q,
g, =—[AG.1)- A(13)] (12)
4q,
gy =——[A(1.2)- A2.])] (13)
4q,

Para o caso em que ¢, =0, pode-se obter as componentes do quatérnion de outras

maneiras, visto que as equagdes acima ndo sdo validas neste caso (ZANARDI, 2005).
O conjunto de equagdes cinematicas em quatérnions € dado por:

40=392(a) 40 (14

sendo ® o vetor velocidade angular fornecidos pelos giroscopios que estdo a bordo do satélite, e
0 0, -0, O

z y X
-® 0 o) o)

Qo)= oaz - 0x oay 1)
y X z
-0 -M -M 0



4.2. Parametros Modificados de Rodrigues

Como foi visto na sessdo anterior, o quatérnion direto ndo apresenta singularidades nas
equagdes cinemdticas e o0 modelo cinemadtico € linear. Além disso, ele também possui é um vetor
de 4 componentes, uma a mais em relacdo aos PMR, que sdo 3. Desta forma, o uso dos PMR ¢é
bastante plausivel, tendo a dimensdo do vetor de estado a ser estimado reduzida. Para isso €
definido um erro (incremento) do quatérnion, denotado por
8q = [6q" 8q.]7, e serd representado utilizando um vetor de pardmetros modificados de
Rodrigues dado por (Crassidis, Markley, 2003):

&q

bp=f—"F7—
a+d8q, (16)

no qual dp € um vetor 3x/, “a” é um pardmetro de 0 a 1, e f € um fator de escala, tal que
f=2(a+1). A escolha de f pela funcdo € tal que ||5p|| ¢ igual a ¥ para pequenos erros. A

transformacdo inversa de Jp para dg, transformacdo utilizada no algoritmo deste projeto é dada
por:

_ —allépll® + fVf* + (1 - e}l dpl*

544

2+ liapll® (17)
8qy
6 = |0gs| =f*(a+6gy) = 6p
65 (18)
5§.]
Sa = i
1 8q, i=1,2,3 (19)

Dado o quatérnion no instante atual ¢ (go) e o erro do quatérnion (Jdq) associado ao instante
posterior ¢+ 1/, calcula-se o quaternion no instante 7+ 1/:

q =069 & q, (20)

Na equagdo acima temos uma multiplicacdo matricial que ocorre da seguinte forma:
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bq, ©b6q3; —68q, bq
_ | —bq; dq, dbq; g,

54 ©® 60 = g, —6gq; 6qs G&q; o
—6q, —06q, —b6q; d&q, (21)

A partir destes célculos implementados no algoritmo com Filtro de Kalman Unscented,
obtém-se os quatérnions g. Neste caso, como jd explicado anteriormente, evitamos 0s possiveis
erros e problemas que os quatérnions poderiam proporcionar. A partir dos PMR temos entdo uma
melhor confiabilidade dos resultados e menor margem de erro.

5. Filtro de Kalman Unscented com PMR

O Filtro de Kalman é uma técnica matemaética utilizada no intuito de diminuir a variancia
do erro de uma medida estimada, equiparando os valores estimados aos reais. Resumidamente,
esta técnica se divide em duas etapas: a fase de propagacdo e a de atualizacao (MATOS, 2013,
GARCIA, 2011).

No algoritmo trabalhado € utilizado o Filtro de Kalman Sigma-Ponto, do tipo Filtro de
Kalman Unscented (FKU). Em Garcia (2011) € explicado que este Filtro, comparado aos outros,
proporciona uma maior precisdo na captacdo da média e covaridncia de um sistema. Durante
uma transformacao ndo-linear, este gera um conjunto de vetores que permanecem com a mesma
média e covariancia das varidveis aleatorias antes da transformag¢ao (MATOS, 2013).

Baseado nas referéncias (CRASSIDIS, MARKLEY, 2003), o equacionamento do FKU
utilizando os Parametros de Rodrigues serd apresentado em trés fases: Inicializacdo do
algoritmo, propagacao e atualizagdo do filtro.

S5.1. Inicializacdo do Algoritmo
Para inicializacdo do filtro € necessario os seguintes dados para k=0:

Quaternion inicial: gy =[00 0 1"

vetor de bias do giro: By =[ Px, By, Bz]" rad/s.

PMR: dp=[0,0,0].

Elementos da diagonal principal da Matriz de covariancia P: Gy, Gg, Oy, Ocx, Ocy, Oz
Elementos da diagonal principal da Matriz de covariancia R: Gpssi, Opss2, OIRES1, OIRES?.
Elementos da diagonal principal da Matriz de covariancia Q: Gy, Oy, G, Opgx, ODgy> ODgz.

A partir do vetor de estado no instante k, calcula-se a matriz de sigma-ponto associada a
ele e dada por:

g, < 2n columns from + J(‘n + AP, + 0, 22)
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X (0) =%, 7 (23)

v () = o, () +2," 24)

O vetor de estado em fun¢@o dos PMR ¢ definido das equagdes anteriores (Equagdes 22, 23
e 24) e descrito por:

5-’\ +
X (0) =f.fc+ - ph;r I
By (25)
ap e
. Xi"F (1)
¥ (1) = [ :
§ X (D) i=0,1..12 (26)

A partir de ¥ (i) é feito o célculo do sigma- pontos do Incremento de Quatérnions, dado
pelas equagdes 17, 18 e 19. Este célculo € realizado para cada vetor i, sendo dp referente ao vetor
X ép (1). O Quatérnion Sigma-ponto é obtido por:

G, (0) = G~ 27)
G (1) = 64, (1) ®G," i=12.,12 (28)
5.2. Propagacao do Filtro

Utilizando o Quatérnion Sigma-ponto a;, propaga-se ele de acordo com:

Ger O =0 O]*8, () (29)
onde wy corresponde a velocidade angular do satélite e §,., o quatérnion propagado.

Obtido o Quatérnion Sigma-ponto propagado determina-se o incremento de quatérnions
propagado por:

8qGper (D) =Gpey (D@ [§k+1_(ﬂ)]_l 30)
onde §q,,., 4~ (0) é o quatérnion identidade.

Para se obter os Pardmetros Modificados de Rodrigues propagados utiliza-se a equagdo 16
para cada vetor i obtido pela equagdo 30. Desta forma, o vetor de estado propagado ), em
PMR, ¥, ", é descrito por:
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bp
, X I
JL’;c+1&]I = I o g Q
Xres1" (1) i=12.,12 (31)

sendo y,,. 1 (1) = x.F.
A média propagada, X,,,, e a covariancia, P, sdo determinadas a partir das estatisticas
dos sigma-pontos propagados, dadas por:

2n

e =2 Wi (%), (32)
i=0
2n
P =W (), ~Re [ (), %0 |+ (33)
i=0
com pesos definidos por WO:( -/Zl) , W. :ﬁ Ji=L....,2n.
n n

5.3. Atualizacao do Filtro

Na fase de atualizacdo do filtro, inicialmente transforma-se as colunas de )y através da
funcdo de medidas Yy,;:

(Yk+1 ),»:h((X£+1)i), i=0,...2n

2n
y;ﬂ ZZW, (Tk+1 ),»
i=0

Com a média do vetor de medidas y,_,,, é possivel estimar um vetor de estado e a

(34)

covariancia por:

B =80+ K (0= i) (35)
Bl =Pl K Py KL (36)
onde K € o ganho de Kalman dado por K, =11’xyPy;1 e
P, =ZW (), = %0 (V). =500 | (37)
P =3 (0,50 ][(0) 50 +R )

Com o vetor de estado propagado x,,,, definido na dltima etapa, calcula-se o incremento de

quatérnions atualizado (equagdo 39) a partir das equagdes 17, 18 e 19, sendo representado por:
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i=123 (39)

Obtido o incremento de quatérnion, realiza-se a multiplicacdo matricial da equacdo 40 e
define-se o Quatérnion Sigma-Ponto atualizado.

§k+1+ = '5fa‘k+1+ ® Gr+a (0) 40)

Tendo o Quatérnion Sigma-Ponto atualizado, é apresentado enfim a atitude do satélite
artificial. Reinicializando novamente o FKU, Xkﬁp (0) é levado a zero para a préxima
propagacao.

6. Resultados

Nesta secao serdo apresentados os dados utilizados na simulacdo da estimagdo da atitude do
satélite CBERS-2, os quais foram fornecidos pelo INPE. As simulagdes foram realizadas no
software MATLAB e os resultados sdo apresentados a seguir.

6.1. Dados de teste do satélite CBERS-2

De acordo com dados do INPE, o satélite CBERS-2 foi o segundo satélite que o Brasil
desenvolveu em conjunto com a China, langado com sucesso no dia 21 de Outubro de 2003. Este
segundo satélite ¢ idéntico ao CBERS-1 em sua constitui¢io técnica, missao no espaco e em suas
cargas lteis (equipamentos que vao a bordo). Um dos grandes motivos para a realizagdo desta
alianca entre Brasil e China era o grande potencial agricola e ambiental de ambos os paises, no
qual se viu a necessidade de se monitorar constantemente estas areas.

Nesta sec¢do serdo apresentados os dados de teste do CBERS-2 para andlise de sua
estimagdo. As medi¢des foram fornecidas pelo INPE e retiradas do trabalho de Garcia (2011) e
sdo datadas do dia 22 de abril de 2006.

A tabela 1 apresenta o periodo e a taxa de amostragem das observacgdes dos sensores
fornecidas pelo CCS do INPE. A cada novo instante, foram processadas 7 medidas sendo 2 de
sensores de Terra infravermelho, 2 de sensores solares digitais e 3 medidas referentes aos
incrementos da atitude fornecidas pelo giroscépio.
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Data Periodo Intervalo de Medidas

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

Tabela 1 — Dados referentes as observagoes utilizadas do CBERS-2
Nas Figuras 2 e 3 sdo apresentadas as medidas reais obtidas pelos Sensores Solar Digital

(DSS), de Terra Infravermelho (IRES) e Giroscopio, respectivamente, de acordo com a cada
instante em que foi determinada a medida (Garcia, 2011).
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Figura 2 — (a) Medidas reais dos Sensores Solar Digital 1 e 2. (b) Medidas reais fornecidas
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Incremento do gyro no eixo x ()

Incremento do gyro no eixo y ()

Incremento do gyro no eixo z (.

Figura 3 — Medidas reais fornecidas pelo giroscopio no (a) eixo x (b) eixo y (c) eixo z.
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6.2. Dados de Entrada

Os dados utilizados na inicializagao do algoritmo sdo apresentados a seguir.

0 (deg) 0 (deg) Y (deg) Px (deg/h) Py (deg/h) P, (deg/h)
0 0 0 5,76 4,64 2,68
Tabela 2. Condicoes iniciais das componentes do vetor de estado

Qi qz q3 qQa
0 0 0 1

Tabela 3. Valores iniciais dos quatérnions

O, (deg) Gp (deg) Oy (deg) Ogx (deg/h) Oy (deg/h) O, (deg/h)
0,5 0,5 2,0 1,0 1,0 1,0
Tabela 4. Valores da diagonal principal da matriz de covariancia inicial (P)

Opssi (deg) Opss2 (deg) Oires1 (deg) Oires2 (deg)
0,6 0,6 0,06 0,06
Tabela 5. Valores da diagonal principal da Matriz de covariancia do erro de
observacao (R)

Oy (deg) oy (deg) o, (deg) Opgx (deg/h)  Opgy (deg/h) Opgz
(deg/h)
0,1 0,1 0,1 0,01 0,01 0,005
Tabela 6. Valores da diagonal principal da matriz de covariancia do ruido dinimico
Q)

6.3. Estado Estimado

As figuras a seguir apresentam os resultados obtidos neste trabalho utilizando o FKU com
os PMR. De forma a avaliar o comportamento obtido pelos PMR, sdo realizadas comparagdes
com resultados ja obtidos em trabalhos anteriores (Matos, 2013, Garcia, 2011) utilizando os
quatérnions e os angulos de Euler para representar a atitude do satélite.

As Figs. 4 mostram o comportamento dos angulos de roll, pitch e yaw, respectivamente.
Nota-se um comportamento similar entre as diferentes parametrizacdes da atitude, validando
assim os resultados obtidos no presente trabalho. A média dos valores obtidos nas 3
parametrizagdes sdo apresentados na Tab. 7.
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Figura 4 — Angulos (a) ¢ (roll) (b) 8 (pitch) (c) vy (yaw) da atitude do satélite estimados com
Parametros Modificados de Rodrigues, Quatérnions e Angulos de Euler.

Média dos dngulos das atitudes
Atitude (°) | PMR | Quatérnions Angulos de Euler
(0] -0,4698 -0,4729 -0,4722
0 -0,4475 -0,4457 -0,4471
U] -1,3522 -1,3026 -1,4496

Tabela 7 — Média das componentes da atitude estimada utilizando PMR, Quatérnions e Angulos

de Euler

O comportamento do bias do giroscépio estimado utilizando PMR e o filtro de Kalman
Unscented € apresentado na Fig. 5. Observa-se que o para o bias o estimador ainda ndo atingiu o
estado de convergéncia. Isto se deve ao fato de que no periodo considerado o conjunto de dados
utilizados contem poucas medidas. O desvio padrdo para as componentes em X, y z do bias sdo
aproximadamente dados por 0,051 °/h, 0,132 °/h e 0,048 °/h, respectivamente.
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Figura 5 — Componentes de bias estimados com Parametros Modificados de Rodrigues (a) no
eixo x. (b) no eixo y. (¢) no eixo z.

A Tab. 8 mostra a média obtida para as componente do bias em X, y e z para os PMR. As
médias mostradas na referente tabela para os quatérnions e angulos de Euler foram obtidas nos

trabalhos de Garcia (2011) e servem como base para verificar que o comportamento obtido para
os bias é compativel com o esperado.

Meédia dos componentes de bias

Bias(deg/h) | PMR | Quatérnions Angulos de Euler
Biasx 5,6336 5,7672 5,7502
Biasy 4,8769 4,7667 4,7969
Biasz 2,6017 2,6995 2,6400

Tabela 8 - Média das componentes bias utilizando PMR, Quatérnions e Angulos de Euler

Os residuos dos sensores solar (DSS) e de horizonte (IRES) sdo apresentados nas Figs. 6 e
7. Cabe lembrar que os residuos sdo obtidos pela diferenga entre o valor calculado e o valor
medido apos a fase de atualizacdo do filtro. Considerando que o sensor DSS possui uma precisao

menor que o IRES (Garcia, 2011), € estipulado para ele um menor peso para suas medidas, sendo
o erro para o DSS de 0,6° e para o IRES de 0,06°.
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de Terra Infravermelho (a) IRES1. (b) IRES2.

A Tab. 9 mostra a média obtida para os residuos dos sensores para os PMR. As médias
mostradas na referente tabela para os quatérnions e angulos de Euler foram obtidas nos trabalhos

de Garcia (2011) e servem como base para verificar se o comportamento obtido para os residuos
neste trabalho é compativel com o esperado.
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Média dos residuos
Sensor (deg)| PMR | Quatérnions Angulos de Euler
DSS1 -0,1992 -0,1849 -0,1628
DSS2 0,2267 0,2368 0,1754
IRES1 -0,0136 0,0022 0,0015
IRES2 -0,0075 -0,0037 -0,0023
Tabela 9 - Média dos residuos fornecidos pelos sensores utilizando PMR, Quatérnions e Angulos
de Euler

6.4. Teste de Eficiéncia do FKU com PMR

Nesta secdo serd apresentado o teste de eficiéncia do Filtro de Kalman Unscented
utilizando os Parametros modificados de Rodrigues. Para isso foram considerados dados de
entrada para a atitude (roll, pitch, yaw) corrompidos, ou seja, valores distantes dos de
convergéncia. A andlise foi realizada para os angulos de 0°, valor préximo ao de convergéncia,
10° e 20°, os quais estdo muito fora do esperado para a convergéncia. Outra andlise serd realizada
comparando o tempo de processamento do algoritmo do FKU utilizando PMR e Quatérnions,
com o objetivo de avaliar o tempo de processamento de ambas parametrizagdes com o FKU.

A Fig. 8 apresenta os resultados da atitude considerando os valores iniciais de 0°, 10° e
20°. Nota-se que o filtro converge logo nos primeiros instantes mesmo quando alimentado com
dados imprecisos. Tal fato ilustra expressivamente a eficiéncia do FKU.
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Figura 8 — Angulos (a) ¢ (roll) (b) 8 (pitch) (c) vy (yaw) da atitude do satélite estimados com
Parametros Modificados de Rodrigues como inicializag@o de 0°, 10° e 20°.

Visto que o FKU gera um conjunto de (2n+1) sigma-pontos, os quais dependem
diretamente da dimensdo do vetor de estado (n), espera-se que haja um aumento no tempo de
processamento. No entanto, em trabalhos anteriores observou-se que o aumento no tempo de
processamento ndo € proporcional aos 2n+1 sigma-pontos gerados no FKU, tornando-o
competitivo com os demais filtros. Neste trabalho analisou-se o tempo de processamento gasto
quando utilizado o PMR em comparagdo ao tempo gasto quando utiliza-se o quatérnion
diretamente. Para isso foram acrescentadas as simulagdes o comando ‘“tic toc”, o qual nos

possibilita visualizar o tempo de processamento do programa. Sendo assim, a simulacdo foi
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repetida 1000 vezes, e este processo foi repetido 10 vezes com o intuito de se obter um valor mais
expressivo do tempo de processamento. Na Figura 9, € apresentado o inicio e fim do programa,
ilustrando a utilizagdo do comando descrito acima. Para se obter o valor do tempo gasto no
processamento, basta chamar a varidvel “temp_proc”.

37 = tic

38 = for c=1:1000,

»

-

-
327
328 — end
329 — tempo_ proc=toc;

Figura 9 — Utilizagdo do comando “tic toc”

Ne da Tempo de Processamento (s)
repeticdo PMR Quatérnions

1 163,67 116,67

2 150,17 117,74

3 161,40 126,15

4 154,53 111,94

5 160,08 120,41

6 164,96 122,41

7 156,11 128,59

8 156,99 115,51

9 161,68 120,14

10 156,73 123,14

Média dos tempos (s)
15863 | 12027

Tabela 10 — Tempo de processamento dos algoritmos

Como descrito na Tab. 10, o tempo de processamento com a utilizacdo dos PMR foi 32%
maior do que o tempo gasto utilizando os Quatérnions. Este fato era esperado uma vez que a
estimag¢do com o PMR possui uma quantidade maior de calculos devido aos sigma pontos obtidos
para os parametros de Rodrigues e para os quatérnions.

7. Comentarios finais

Feitas todas as analises graficas dos resultados fica evidente que a utilizagdo dos PMR na
estimagdo da atitude de satélites artificiais € muito vélida ao se tratar de evitar possiveis erros nas
manipulacdes matemdticas. Uma vez comparado com os resultados da obtidos com os
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Quaternions e Angulos de Euler, observou-se um comportamento préximo entre as diversas
parametrizagdes, validando assim a utilizagdo dos PMR. Porém é importante lembrar que o
processamento do algoritmo de PMR € mais longo que nos Quaternions, o que leva a uma questao
de planejamento na hora da escolha de qual tipo de algoritmo € mais apropriado para determinado
trabalho, se serd mais valorizado a velocidade para se obter as atitudes, ou se é mais importante
evitar possiveis erros mateméticos durante os calculos.

Além disso foi reafirmado e comprovado a grande eficiéncia do FKU, dando uma maior
confiabilidade a este método de estimacdo. Uma convergéncia rdpida para diferentes dados de
inicializagdo faz com que este método assuma um cardter de flexibilidade, estando apto a
convergir e apresentar os resultados esperado seja quais forem as medidas que alimentam o
algoritmo.
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