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respeito da utilizagao do procedimento na determinagac da atitude dos
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ABSTRACT

A basic procedure to estimate the attitude of Earth
artificial satellites is developed and tested. Intcially, topics
related with attitude determination and control, needed in the problem
formulation, are analysed. Techniques to compensate for dynamic
modelling and to treati adaptively the state noise are used, in the
estimation procedure, Logether with the extended Kalman filter. The
"real” attitude of two avtificial satellites, simulated in a digital
computer, was used to test the procedure’s performance. The resultse
allow to draw preliminary conclusicns aboul the use of the procedure
in the attitude determination software of the two iniiial satellites
of the Brazilian Complete Space Mission,



AGRADECIMENTOS

Ao Instituto de Pesquisas Espaciais pelas facilidades con
cedidas a realizacao deste trabalho através do projetoc ORBAT.

Ao Dr. Atair Rios Neto pela estruturacao geral do traba
Tho e pela orientacao segura ao longo do seu desenvolvimento, tendo sa
bido achar tempo para opinar sobre as questoes mais fundamentais sem
pre gue solicitado,

Ao MSc. Ricardo Negreiros de Paiva pela sugestao do tema
da pesquisa, pelo constante interesse e notavel dedicacao ao trabalho
de orientacao tanto do contetdo como da redacao do texto e pela paciég
cia e bom humor demonstrados, mesmo quando nossas ideias momentaneamen

te divergiam...

Aos demais membros da banca examinadora pelas sugestoes

oportunas por ocasiao da apresenta¢ac preliminar do trabalho.

A todos os que me apoiaram. Em particular aos colegas He
1io Koiti Kuga, Valdemir Carrara e Joao Moro, na parte computacional;
Décio Castilho Ceballos, na revisao preliminar do Capitulo 3; e Marce
1o Lopes de Oliveira e Souza, no envio de referencias externas sobre o
assunto, sem 0 que o trabalho estaria seriamente prejudicado.

K minha esposa, Alair Aparecida Leme Lopes, e a minha fi
Tha, Paulina Leme Lopes, pela positividade com que aguardaram o cumpri
mento de mais esta etapa em minha carreira profissional.



SUMARIO

LISTA DE FIGURAS Lttt et eitereranenssnsanssaseenneenesnasonnnoas xt
LISTA DE TABELAS &+ unttseen e et et e eneeeanneernnneennnnes wiid
LISTA DE STMBOLOS v evtitieseerneeennaaneennoneronarasaasanonnnonn v
CAPTTULO 1 - INTRODUGAD viieeitecsreeainenrrannnncesonnsannanen 1
1.1 - CONSTderagies geraisS ..ueeeeseensorosoracesecensacasonananes 1
T.1.1 - Predican vuvever i enicenneensennacnneens e eeeaeren. .2
1.1.2 = DetermiNacado veueeerererenseaeeceesnsoonseanesssannnneeas 2
T.1.3 = CONErOTe ittt e ittt narenstassttanaaananoasnan 3
1.2 - Abordagem do problema ....iuiieininniieieiiiiiiarrrenanans 5
CAPTTULO 2 - FUNDAMENTOS . .erveeeereensennsnneenenenneesenenns 7
2.l = REfBrENCI A S ttinrt e reeannenanaasesnacacenasssnsonnensen 7
2.2 - Quaternions e dinamica de atitude ....coivieiveienninnnnn.. 9
2.2.1 - Propriedades e 9
2.2.2 - Relagoes € CONCEITOS tiuiiruiererennrririvannenceoarasannns 10
2.2.3 - Equacﬁo da dinamica de atitude ..uiuieeririeenerennneenns 12
2.3 - Modelagem fiSica ..ovvvvininnnnns e ettt tese e, 13
2.3.1 - Orbita do SAtETLe vuverrneueivnernranernnseneennennennns 13
2,3.2 < "Orbita" S01ar ....eeiieiirieeeiinieenns [ 13
2.3.3 - Campo GEOMAGNELICO v vvvtinnieerrernneaneenarnnnnnns ceee.. 14
2.3 - T O QUES it tite et tettateeeaeat ettt e e 14
2.3.5 ~ Forma da Terra ....covieiiiiirennrnrannnsnennn e 16
2.4 « 0s sensores: aspectos Gerais vevierevevererernerncannenanns 17
2.4.1 - Sensor SOTAr c.iviiviiaiacriatiieanaes ceeeas Craraeeaes 17
2.4.2 - Sensor de horizonte infravermelho ...eeeenenererernennnn. 18
2.4.3 « SeNSOr MAGNELTCO vurerrreueronnesersassneseacaneeennnanns 18
CAPTTULO 3 - PROCEDIMENTOS UTILIZADOS vt ireiiniieninnsnennnn. 21
3.1 - Tecnicas de estimacao OLimMa & vevveereereereeeeneeeennnens 21
3.1.1 - Filtro estendido de Kalman eeeeoeeieinieeeirenorenennnnn 21



3.1.3 - Tecnica de ruido adaptativo ..........eun.. e eeaeanaeen. 28
3.2 - Determinagcao de atitude ........ Cerean et et rereerareanas 30
3.2.1 - Consideragbes, identificacao de variaveis e hipoteses ... 31
3.2.2 - Equacionamento ... ieieiiiinnnns feree et ceier e 37
CAPITULO 4 - TESTES E ANALISE DO PROCEDIMENTO ...vvvvrnenrnnnn. oM
4,1 - Especificagdo dos teSteS tuuiiereineeierineancerniernonnes 41
4,2 - Resultados e andalises ...veeevuens Ceineaen e eneeneneaeaas 48
4.2.1 - Primeire Teste .ottt ieiateensnronassrorvanssannnses 49
4.2.2 - Seqgundo teste .....iiiiiiiiiiiinae ienan bietesearnenres 54
84.2.3 - Precisan angUlar v.uuieeeerieeeeororasassasssensnsasannnnes 58
CAPITULO 5 - COMENTARIOS E CONCLUSTES & vvrininrnseinniesesnnnnnns 61
Bl = ST EUACAD v iivreirreeneseceroesosonsansoroansnsnsnsasnannnas 61
5.2 - Critica vvvevennenennns Cereiean et e asesnnnennennnas 62
5.3 = CONCTUSOBS v iivteiviseeneenanacsoarasasasaoacssnsonannsnnns 67
5.4 - SUgestoes ..uiiiiiiiiiiiannans Crieanaes Ceeeeaenes Cerereneas 69
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS tuvuvervnvsnenesensnens tesasaunan A A

APENDICE A - QUATERNIONS

APENDICE B - TECNICA DE RUIDO ADAPTATIVO: DESENVOLVIMENTO ALGEBRI
CO DAS EQUAGDES DE PSEUDO-OBSERVACCES B

APENDICE C - CALCULO DA FUNGCAO h(Z) E DE SEU GRADIENTE
APENDICE D -~ CALCULO DO GRADIENTE DE f(Z)



(]

LW NN NN
B WM
1

o~ Oy th
1

I S R R - T — Y i i N SN N

—
i

—
1

A0-
1=
A2-
LA3-
L14-

LISTA DE FIGURAS

Pag.

Fluxograma de um teste simulado do estimador de atitude ... 4

Esquema simplificado do controlador-estimador de atitude .. 5
Referencial conhecido em terra (7,],k) e referencial solida

P10 80 SALETILE (Xy¥2Z) wvirirnrineanonsnasaserarnsennnnes . 8
Sistema geocentrico inercial ...ieviieiririiieneceneeennanns 8
Sistema geocentrico $011dario @ TErra cuvueiverenierernnenns 9
Torques em funcao da altitude ....eieeiioneeuinnnnnanannnns 17
Sensor solar digital de dois €1X0S tvvviverrnrernnenenanss 18

Grafico qualitativo do niveW de informacao, N, versus sofis
ticagao na modelagem dinamica, S, para valores crescentes
e PreCISAD i iiiinrnsnaraneannesoroneesronsasanssnsannssns 33

Componentes de C no referencial inercial e do satelite .... 36
Primeiro satelite brasileiro (em cima, duas vistas) e sate

1ite frances TD-1A {(em baiX0) .oveiirrierrniennnnennnnnns 42
Torques simulados, 19 case {1 - aerodinamico; 2 - solar; 3 -

gravitacional ) . uieeii it i i e i et i e 44
Torques simulados, 2Q casp (1 - aerodinamico; 2 -solar; 3 -

gravitacional ) . iueeirnur i ettt e et et 45
Anguto {)) entre a direcao do Sol e do Nadir nas orbitas se

lecionadas para 0s testes L.ttt ieiincrencnoesaronanns 47
ResTduo normalizado: 19 teSTe viiuiiviriiiierennrennnennns 50
Anguto » entre o S0l e a Terra: 10 teste ...vivvveveennnnn. 51
AO(2) € 80011 10 LBSEE ittt i e ierreseenanensenanenns 51
Sw{1) & Awl2): 10 eSSt tiiiiiierereinenenreroneieinnennnns 52
Aceleracao nao-modelada: real (2} e estimada (1): 10 teste. 53
ResTduo normatlizado: 20 teSte .vvviriiininreiieernrennnnnn 55
6q{1) & 8G(2): 20 tESTE .ovirnrvernnreronnnernnanioneeanans 55
Swl(1) @ Aul2): 20 1eSEe vttt ittt e entsnertararanasanens 56
Aceleragcao nao-modelada: real (2) e estimada (1)}: 20 teste . 57
861 (1), 60, (2) e 605 (3): 10 teste tuviiiiiiinnnnennnenns 59

607 (1), 80, (2) e 665 (3): 20 teste .uurererervreneennenas 60



LISTA DE TABELAS

4.1 -~ Caracteristicas dos satelites simulados ..veeverenerenennns
4.2 - Principais informacoes sobre a SiMUTACA0 «vuevriisrrnennnens

5.1 - Caracteristicas de alguns meétodos e sistemas de determina
Cal de aTitUdE L ittt e it s i i s ettt aesentannnernsennns

64



LISTA DE STMBOLOS

Vetor de referencia para as observacoes.

Vetor satelite - centro da Tera.

Vetor de aceleragdo nao-modelada.

Operador esperanca.

Matriz de derivadas parciais relativas ao estado.
Funcao vetorial do estado,

Matriz de derivadas parciais das observacoes.
Matriz de derivadas parciais das pseudo-observacoes.
Funcao vetorial que relaciona as observacoes com o estado.
Matriz identidade,.

Segundo termo zonal do campo geogravitacional.
Momento principal de inercia no eixo x.

Momento principal de inercia no eixo y.

Momento principal de inercia no eixo z.

Ganho de Kalman (matriz).

Indica avaliacao no instante ty-

Vetor intensidade do campo geomagnetico.

Dimensao do vetor de observagoes.

Torques externo.

Dimensao do vetor de estado.

Matriz de covariancia do erro no estado.

Matriz de covariancia do erro em o.

Matriz de covariancia do ruido no estado.

Vetor dos parametros simetricos de Euler,

Matriz de covariancia do erro nas observacoes.



r - Residuo observado.

ry - Residuo verdadeiro.

r - Residuo normalizado.

S -~ Versor na direcao satelite-Sol,

t - Tempo,

T - Energia cinetica de rotacao.

v - Ruido branco gaussiano nas observacoes.

X - Vetor de estado.

y - Vetor de observacoes.,

Vp - Vetor de pseudo-observacoes.

z - VYetor de estado estendido.

W - Ruido brancc gaussiano no estado.

AQ - Erro na estimativa do quaternion de atitude.

Aw - Erro na estimativa da velocidade angular.

46 - Vetor de erro angular na estimativa da atitude nos trés ej
X0S. -

8q - Precisao do estimador para o quaternion de atitude.

Suw - Precisao do estimador para a velocidade angular.

68 - Precisao angular do estimador para a atitude nos tres eixos.

Gi,j - Delta de Kroenecker.

§{t - <) - Funcao delta de Dirac.

g - Vetor composto pela diagonal da matriz Q.

A1s253 - Razao de momentos principais de inercia.

A - Angulo.de separa¢ao entrea Terra e o Sol, vistos do satelite.

n - Ruido das pseudo-observacoes.

w - Vetor velocidade angular.

- Indica valor estimado.



Indica
Indica
Denota
Indica
Indica
Indica
Indica

Matriz

valor de referencia.
derivada em relacao a t.
guaternion.
transposicao.

praduto vetorial.
produto na algebra de quaternions.
conjugado.

de transicao do estado.



CAPTTULOD 1
INTRODUGAD

A determinacao da atitude a partir de observacoes de sen
sores e uma necessidade basica para o controle de atitudee paraamaior
parte dos experimentos realizados por um satelite. Este trabalho utili
za tecnicas modernas de filtragem para obter um algoritmo preciso e em
tempo real de estimagao de atitude. Apos algumas consideracoes introdu
torias, que visam localizar precisamente o problema em pauta, segue-se
um capitulo de fundamentos (Capitule 2) que objetiva fornecer informa
coes necessarias i1 compreensao do conteldo principal do trabalho. No
terceiro capitulo, técnicas de estimacao otima sdo apresentadas e apli
cadas ao problema de determinagao de atitude, sendo este cuidadosamen
te equacionado. O procedimento & testado, e os resultados sao analisa
dos no guarto capitulo, ilustrando e comprovando sua eficiencia. Con

clusoes finais sao apresentadas no ultimo capitulo.

1.1 - CONSIDERACOES GERAIS

Entende-se por atitude de um satélite, a sua orientacao
angular no espac¢o, em relacac a a]gum referencial conhecido. Uma esco
1ha adequada deste referencial se da em funcao do proposito com que se
fara uso da atitude. Para expressar numericamente esta orientacao, de
fine~-se um outro referencial, solidario ao corpo do satélite, como por

exemplo, ¢ coincidente com os eixos principais de inércia.

Trés s@o as areas primarias de interesse com relacao a
atitude de satelites: predicao, determinacac e controle. As treés  sao
interdependentes e voltadas para o cumprimento de cada uma das fases
da missao do satelite, a saber, prée-lancamento, manobras, operacac e
analises posteriores, como se depreende da descricdo a seguir.



1.1.1 - PREDICAQ

Predicao consiste em calcular, a partir de condigoes ini
ciais dadas, a atitude do satelite em fung¢ao do tempo, guando nao se
dispbe de observac¢oes. Esta fundamentada no modelo dinamicocﬂzatitude.
Requer tambem informacoes sobre a orbita que permitam o conhecimento,
a cada instante, dos torques que agem no satelite e a identificagao do
referencial adotado. Aplica-se a estudos na fase de projelo do satéli
te (simulacao de atitude, analise de estabilidade, etc.), bem como du
rante a vida util, quer no apoio a determinacao de orbitaeatitude (na
propagacac da atitude entre duas observagoes consecutivas), quer no
apoio ao controle destes elementos (na previsao de momentos adequados
para tomada de decisoes). Nas fases de projeto e apoioao controle, via
de regra, sao utilizados modelos dinamicos de orbita e atitude sofisti
cados, numa tentativa de reproduzir ao maximo as condicoes reais. Ja
no apoio a determinacao, utilizam-se modelos mais grosseiros, tendo em
vista a necessidade de rapidez de calculo e 0s pequenos intervalos de
tempo considerados em cada propagacao.

1.1.2 - DETERMINACAO

Determinacao da atitude de um satélite consiste em calcu
lar a sua atitude em fungao do tempo quando se dispoe de  observacoes
sobre ela. Tais observacoes provem de sensores de atitude e/ou girome
tros instalados no satélite. Os procedimentos de calculo podem ser de
terministicos ou estatisticos, os do primeiro tipo apresentam  sérias
dificuldades quanto a precisdao, A aplicacdo da determinacdao de atitude
em tempo real se da no apoio ao controle de orbita (no direcionamento
dos foguetes de transferencia e correcao de orbita) e de atitude (na
realimentacao dentro do processo de determinacao dos parametros de con
trole). Para estes fins, pode ser executada a bordo ou em terra. 0 uso
do calculo a bordo atende as necessidades de controle automatico feito
a bordo, estando restrito, contudo, devido a 1imitacgoes computacionais.
Tais limitacoes tendem a diminuir, por outro lado, com o crescente de
senvolvimento na area de microcomputadores. 0 uso de calculo em terra



atende as necessidades de controle feito em terra e conta com os recur
sos computacionais necessarios. Outrossim, a determinacao de atitude
pode ser aplicada, em tempo posterior, a analises pos-missao (na ava
liacao do desempenho do controle, da estabilidade, etc. e na interpre
tacdo dos resultados de experimentos realizados pelo satelite).

1.1.3 - CONTROLE

Por controle de atitude entende-se toda acao necessaria
para forgar o satelite a ter a atitude desejada, especif{cada pela mis
s3o, durante sua vida util. Tal funcao quer o conhecimento da atitude
e orbita do satelite a cada instante e ménipu]a torques pravenientes
de fontes externas (gradiente de gravidade, campo geomagnetico, pres
sao de radiagao solar, etc.) ou internas (foguetes, volantes de iner
cia, etc.) para atingir seu objetivo. A acao do controle se divide em
duas fases importantes: manobra e estabilizacao, Na fase de manobras o
objetivo e permitir tanto a colocacao do satelite em sua orbita final
e atitude especificada (aquisigao), como eventuais mudancas na atitude
ao longo de sua vida Gtil, conforme as especificagoes da missdo. A fa
se de estabilizagdo visa manter o satélite na atitude especificada e
requer, normalmente, pequenas correcoes de atitude comparadas com as

da fase de manobra.

0 esquema a seguir (Figura 1.1) permite visualizar a in
teracao das tres areas na fase de teste do estimador de atitude, quan
do se faz necessario simular as observagcoes. Fica patente tambem a ne
cessidade do pre-processamento de dados, onde sao eliminadas observa
¢oes espureas e compatibilizadas os sinais dos sensores com o tipo de
entrada requerido no estimador de atitude. O mesmo esquema, numa forma
mais simplificada e padrao, e visto na Figura 1.2, onde se retrataoca
so de controle em malha fechada. A parte hachurada da figura ressalta
0 item principal a ser tratado neste trabalho.

Com estas consideracoes iniciais fica localizado e deli
mitado o papel da determinacaoc de atitude.
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1.2 - ABORDAGEM DO PROBLEMA

Com o crescente uso de satelites artificiais cada vez
mais sofisticados e com rigorosos requisitos de missao, tornou-se fun
damental o controle de atitude. Este por sua vez, no caso de controle
ativo, requer o conhecimento do valor da variavel a ser controlada, i
cando evidente a necessidade da determinacac da atitude.

Un grande numero de procedimento de determinacao de ati
tude tem sido desenvolvido, quase sempre para aplicacoes em Situacoes
especificas (Pivovaroy, 1979; Bhstet alii, 1981; Moek and Traas, 1981),
com particularizacoes quanto a dinamica de atitude em fungao do  tipo
de estabilizacao adotado.

No presente trabalhc tem-se por objetivo o desenvolviren
to de um procedimento basico de estimacao para a determinacao da atitu
de em satelites artificiais terrestres. Nao se pretende desenvolver um
procedimento voltado a solucdo de um problema pratico, especifico, e
sim analisar o problema da determinacao de atitude como um todo e docu
mentar seus diversos aspectos. Sdo utilizadas tecnicas de estimacao oti
ma, particularmente o filtro estendido de Kalman com compensacao do mo



delo dinamico e tecnica de ruido adaptativo (Jazwinski, 1970; Ingram,
1971; Rios Neto e Kuga, 1982). A primeira tecnica citada tem sido usa
da em varios campos, demonstrando versatilidade e eficacia. A segunda
permite o tratamento de efeitos nao muito bem conhecidas ou de dificil
modetagem na dindmica da atitude. A G1tima prové solucdo para  proble
mas de divergencia. O emprego de tais tecnicas e justificado pelos am
plos recursos matematicos que representam. Com elas torna-se possivel
o uso de modelagem dinamica pobre sem comprometer os resultados. Quan
to as observagoes, admite-se que sejam obtidas por sensores de bordo,
pré-processadas e disponiveis durante o periodo considerado. Sera ela
borada uma rotina computacional derivada do procedimento desenvolvido.
Tal rotina devera atender a necessidade de processamento em tempo real,

satisfazendo as exigencias para o controle em terra.

A modelagem fisica (posigao realtiva do Sol, movimento
orbital do satelite, dinamica da atitude do satelite e torques que ne
le atua, etc.) e dos sensores, nao sendo o objetivo principal deste
trabalho, sao abordadas apenas o suficiente para a sua compreensao.

0 procedimento desenvolvido sera testado em relacao ao
movimento "real" (simulacao) de um satelite ao redor de seu centro de
massa, Para tanto sera simulado, em computador digital, o movimento de
um satelite atraves de modelos que procurem representar ao waximo  as

condicoes reais.



CAPTTULO 2
FUNDAMENTOS

Neste capitulo sao abordados diversos conceitos que sao

utilizados como ferramenta no trabalho (Secoes 2.1 ¢ 2.2).

Atitude de satelites artificiais tem sido um campo pouco
explorado em termos de trabalhos desenvolvidos no Pais ate o presente.
Assim sendo, e na expectativa-de execucao da primeira missao espacial
birasileira, justifica-se uma abordagem explanativa sobre temas que, fu
gindo ao escopo principal, constituem entretanto, um suporte paraotra
balho (Secoes 2.3 e 2.4).

2.1 - REFERENCIAIS

Dois sao os referenciais necessarios a caracterizacao nu
mérica da atitude: um solidario ao corpe do satelite e outro conhecido
em terra. A orientacao do primeiro em relacao ac segundo define a ati
tude do satelite (ver Figura 2.1). Para o primeiro, adotam-se os eixos
principais de inercia (nominais} do sateélite. Para o segundo, adota-se
o sistema de coordenadas inerciais geocentricas, descrito na  Figura
2.2. Neste sistema, 1 € um versor que aponta para o equindgcio vernal,
na interseccao do plano do equador terrestre com o plano da orbita da
Terra ao redor do Sol {eclitica); k e um versor na direcao e sentido
do vetor velocidade angular terrestre; e J € o produto vetorial de K
por 1. Embora tal sistema nao seja absolutamente inercial, pode-se con
sidera-1o como tal, com uma precisao maior do que um winuto de arco por
ano, o que e mais do que suficiente para os fins deste trabalho., Vale
lembrar que o fato de este sistema ser geocentrico e uma particulariza
¢cao sem inconvenientes quando se trata de atitude, uma vez queestadiz

respeito a rotacoes e nao a translagoes,
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)
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CENTRO DA TERRA

li‘ SATELITE

Fig. 2.1 - Referencial conhecido em terra (7,3,k) e

referencial solidario ao satelite {X,y,z).

R 4

v ECLITICA

¥

-—¥ EQUADOR

PONTQO VERNAL

Fig. 2.2 - Sistema geocentrico inercial.

Qutros referenciais tambem sao importantes ao  processo
de estimagao de atitude. Por exemplo, um referencial solidario ao sate
lite, alinhado com um sensor de atitude, & utilizado para transferir
as medidas deste sensor para 0 referencial do satelite. Ja o sistema
geocentrico solidario a Terra, representado na Figura 2.3, e utilizado
para descrever o campo geomagnetico, conforme a Secdo 2.3.3. Uma unica
rotacao em torno do eixo de rotagao terrestre (eixo k) leva o sistema
geocentrico inercial ao geocéntrico solidario @ Terra. 0 angulo de ro
tacao associado e funcao somente do tempo. 0 versor 1' € na dire¢ao e

sentido do meridiano de Greenwich, latitude zero.



¥ EQUADOR

Fig. 2.3 - Sistema geocentrico solidario a Terra.

2.2 - QUATERNIOS E DINAMICA NDE ATITUDE

0 quaternion e um ente matematico composto de uma parte

vetorial e outra escalar. Sua definicao e dada por:
94 %7+ 6]+ aqk+aq, (2.1)

onde os versores i, j e k definem a base de um referencial. Por exem
plo, e sem perda de generalidade, este referencial pode ser o inercial

geocentrico, definido na Segao 2.1.

2.2.1 - PROPRIEDADES

As propriedades basicas dos quaternions sao as seguintes:
a) Conjugado:
g* & ~G17 - 923 - qs3k + q

b) Multiplicacao:




- 10 -

i 4k <33
Jle@@:5:k:nal-® -1 T 3|,
i 3% -1 %
: i3 k1

onde o sinal @ indica multiplicacao na algebra de quaternions.

c) Modulo:

2 2 2

S_@ Ef = qi + 92 +qf +q’

=2

la]

2.2.2 - RELACOES E CONCEITOS

Alem das propriedades ja descritas, sao importantes as

seguintes relacoes e conceitos sobre quaternions:

a) Interpretacao geometrica:

No caso particular em que as componentes do  quaternion
sao os parametros siméetricos de Euler, tambem chamados parametros de

Rodriguez-Hamilton, tem-se que:

g = sen fl,[{ oS a + J cos B + K cos A] + cos S ,
- 2 b4

onde os angulos sao interpretados geometricamente como:

cos «, COS B, C0S A - cos-senos diretores de um eixo de  rotacao
(eixo de Euler);
8 - um angulo de rotacao executada em torno do

referido eixo,

que definem a rotacao que leva o referencial inercial adotado para um
referencial arbitrario. Se este referencial arbitrario for solidario

ao corpo do satelite (por exemplo os eixos principais de inércia do sa
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telite), o quaternion se torna uma medida da atitude do satelite, deng
minada quaternion de atitude. Observa-se que |q| = 1 neste caso.

b} Rotacao:

No caso do item anterior, dade um vetor genérico com coor
denadas nos sistemas inercial e do satelite dadas respectivamente por:

o
n

{Ui UL o Uk}

R q, (2.2)

Ui+ uyj’ + Uk = (-g17 - 423 - 93k + q4) 8 (Uﬁ + Ujj + UkE) B

8 ((h1¢ + Q23 + qsk + q4).

Note-se que US e UI sao guaternions com parte escalar nula.

¢) Derivacao:

Ytijizando ainda o quaternion de modulo unitirioe na for

ma do item (a}, demonstra-se que {ver Apendice A):

é|= qaﬂs

A
2 (2.3)

mx1 + uyJ + sz .

fle=

w

onde tys By e w, sap as componentes do vetor velocidades angular  ins
tantanea do referencial do satélite neste mesmo referencial. A Equacdo

2.3 pode ser escrita na forma matricial:
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0 W, Wy oy
-t 0 m w
T T S I (2.4)
2 y X z
S, o

onde g e a matriz coluna composta pelos elementos do quaternion q:
T .
q' = 1{qy 9z @ qz : Qu)

2.2.3 - EQUACAO DA DINAMICA DE ATITUDE

A equacao de Lagrange para o movimento de um corpoemtor
no de seu centro de massa pode ser escrita em funcao das chamadas qua

1 . —
se—coordenadas( )w, na seguinte forma matricial:

iL 3T(w) N 3T {w) SN (2.5)

dt du dw

Na relacdo acima, o vetor N e formado pelas componentes do torgue ex
terno em relacao ao centro de massa, atuante no corpo, no referencial
coincidente com seus eixos principais de inercia; T e a energia cineti
ca de rotacao do corpo; @ € a matriz anti-simetrica associada a w, sen
do:

1 2 2 2
T = 7;.[JX wy + 0y wp + Jy 0ll (2.6)
0 -, Wy
Q= wz 0 —wx ’ (2.7)
~w Wy 0

onde J,, Jy e, sac 0s momentos principals de inercia. Comas Equacoes
2.5, 2.6 e 2.7 derivam-se as equacoes de Euler para o movimento de um

corpo em relagao a seu centro de massa:

(1) 0 termo "quase-coordenadas" denota, no caso, o fato de nao haver
correspondencia entre w e alguma coordenada angular o na forma w=d.



Jd -4d
3 Ny _ ¥ Z
Wy = Alwymz +:]— s Al = ]
X X
| J_ - Jd
O = Apw_w +N—2 , }\z=—z————)£ (2.8)
Y Z X J J
Y Y
J, - J
U.J = Az w, W +"—3L s 13=u.
z XY J J
Z Z

As Equacoes 2.4 e 2.8 acopladas compcem a dinamica da ati
tude de um corpo. Maiores detalhes sobre quaternions e dinamica de ati
tude sdo apresentados nas referencias Wertz (1978}, Meirovitch, (1870),
Whittaker (1965) e Mayo (1978}).

2.3 - MODELAGEM FISICA

Nesta secao sao considerados aspectos da modelagem da or
bita do satélite, "orbita" do Sol, campo magnético terrestre, forma da

Terra e torques que atuam no satelite.

2.3.1 - ORBITA DO SATELITE

0 conhecimento da posicao do centro de massa do satelite
no espa¢o a cada instante e importante para dar sentido as medidas dos
sensores {magnetico e de horizonte), descritos na Secio 2.4. 0 traba
tho supoe esta informacao como dado de entrada fornecﬁdo por um estima
dor de orbita. No caso doteste relatado no Capitulo 4, e utilizado um
simulador de orbita desenvolvido por Negreiros de Paiva (1980b).

2.3.2 - "DRBITA" SOLAR

A posicao relativa da Terra no planc da eclitica € uma
informacao essencial para a interpretacdao das medidas de um sensor so
lar. Tal posicao € funcao apenas da data., No presente trabalho & utili
zado um programa gerador de efemerides do Sol, desenvolvido por Medei
ros e Kuga (1980).
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2.3.3 - CAMPO GEQMAGNETICO

A determinacao do torque induzido pelo campo magnetico
terrestre no satelite e a interpretacao das medidas de um sensor magne
tico requerem o conhecimento do vetor intensidade do campo geomagneti
co M. Este campo tem como fonte geradora principal umdipolo magnetico.
0 campo total pode ser descrito por uma serie de esfericos harmonicos,
conforme o modelo gaussiano, e fornecido no sistema geocéntrico solida
rio a Terra. Cabe assinalar o alto grau de incerteza no  conhecimento
de M para altitudes acima de quatro raios terrestres. 0 fato se agrava
com a perturbacao causada pela acao solar (Wertz, 1978}. Particularmen
te critica e a situagao na faixa de altitudes dos satelites geossincro
nos (6.6 raios terrestres), onde o modelo gaussiano ja nao se aplica.

2.3.4 - TORQUES
E extensa a lista de torques que atuam em umsatelite ter
restre. Alguns deles sao relacionados a seguir, com breve consideragao

acerca de cada um.

a) Grayitacional terrestre

0 potencial gravitacional terrestre € modelado como o po
tencial de umamassa pontual acrescido de perturbacoes ditas zonais, tes
serais e setoriais. Estas se devem 3 nic-esfericidade terrestre. Amais
importante & devida ao achatamento nos polos, representada pelo segun
do termo zonal, Jz. A interacao deste potencial com o potencial gravi
tacional do satelite gera um torque inversamente proporcional ac cubo
do rajo de uma orbita; este torque age no sentido de estabilizar o sa
t&lite com o eixo de menor momento de indrcia apontado para a Terra.
Para efeito de torque, a acdao das perturbacOes mencionadas e, enmgeral,
desprezivel, sendo suficiente o modelo de massa pontual para o  poten

cial gravitacional terrestre,



b) Aerodinamico

A acao da atmosfera sobre o corpo do satelite geraumtor
que que & funcao principalmente da velocidade do satelite em relacao a
atmosfera; da densidade atmosférica nas proximidades do satelite; do
seu formato; e da propria atitude do satelite em relacao ao fluxo at
mosferico local. Qutros fatores menos importantes sao o peso molecular
médio das moleculas e a temperatura do ar nas proximidades do satelite,
bem como a rugosidade e temperatura da superficie do satelite. Alguns
destes fatores sao de dificil determinacao, exigindo hipoteses simpli
ficadoras e muito calculo usando a teoria cinética dos gases.

c) Magnetico

Cargas induzidas pela atmosfera na carcaca do satelite,
correntes em circuitos internos, magnetismo permanente {como no caso
de barras magneticas utilizadas para controle de atitude) ou induzido,
interagem com o campo geomagnetico, gerando torques. 0s parametros que
definem o campo magnético do satélite n3o s3o conhecidos precisamente,
e envolvem calculos complexos cujos resu]tados estao em geral sujeitos
a erros consideraveis. Em alguns trabalhos ap]icadbs a casos em que se
torna importante o efeito deste torque, o momento magnetico do sateli
te e estimado juntamente com a atitude. E usual que no projeto de um
satelite cuidados sejam tomados de modo a minimizar o efeito da histe

rese magnetica e das correntes internas.

d) Pressao de radiacao

Este torque resulta da transmissao de parte da quantida
de de movimento associada a radiacao solar para o satelite, atraves de
sua superficie iluminada. Depende de varios fatores, como a intensida
de da radiagao solar, forma, temperatura e caracteristica de reflexao
da carcaca do sat@lite e da atitude deste em relacao ao Sol. Considera
coes sobre a forma do satelite e sua orbita sdo incluidas para a anali
se de sombras, contribuinde para a complexidade algebrica no calculo
deste torque.
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e) Outros

De menor importancia sao oS torques devidos ac  albedo,
potencial gravitacional do Sol e da Lua, ao vento solar, ao vento ter

mico, ac arrasto coulombianc, etc.
f) Controle

Finalmente existem os torques de contrele, come os produ
zidos por jatos de gas quente ou frio, partes moveis {volantes de ingr

cia), etc.

Cabe ainda relacionar que, principalmente em satelites
com apendices longos, existem torques internos devidos a elasticidade.
Embora este tipo de torque, por ser interno, nao afete a atitude do sa
telite como um todo, pode mesmo superar os demais em seus efeitos na
atitude do corpn principal do satelite, a qual se pretende determinar.

0 presente trabalho utiliza, para efeito de simulacao,
um programa desenvolvido por Moro (1982), capaz de levar em conta  0s
torques: gravitacional terrestre {modelo de massa pontual); aerodinami

co e de pressao de radiagao.
Uma ideia qualitativa da importancia relativa dos diver
sos tipos de torques em funcac da altitude de satelite & fornecida pe

la Figura 2.4 (Beletskii, 1966).

2,3.5 - FORMA DA TERRA

Devido ao uso de senscr de horizonte infravermelhc, & ne
cessario modelar a aparencia infravermelha da Terra a fim de transfor
mar a medida do sensor em angulos que relacionem o satelite com o cen
tro da Terra. Neste trabalho, entretanto, admite-se que esta transfor

magao seja feita no pre-processamento de dados.
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GRAVITACIONAL
MAGNETICO

PRESSAOC DE RADIAGAC

ER———
3go0 a [Km]

\ AERODINAMICO

Fig. 2.4 - Torques em fun¢ao da altitude,

2.4 - 0S SENSDRES: ASPECTOS GERAIS

Uma breve descricao sobre os tipos de sensores a  serem
utilizados nos testes do Capitulo 4 e feita a seguir, Nao ha, entretan
to, nenhuma restricao no trabalho ao uso de outros tipos de  sensores

ora nao relacionados.
2.4.1 - SENSOR SOLAR

0 sensor solar mede um angulo que relaciona o vetor sate
1ite-Sol com um eixo de referéncia conhecido, no satelite. Um conjunto
de sensores solares convenientemente distribuidos no satelite fornecem
apos pre-processamento, 0s co-senos diretores do Sol no referencial do
satelite. Os sensores podem ser analogicos (fornecem co-senos  direto
res) ou digitais (fornecem angulos discretos); de amplo campo  visual
ou de ajuste fino; proprios para satélites estabilizados por rotacao
ou por outros tipos de estabilizacao. A Figura 2.5 mostra um sensor so
lar digital que mede componentes da direcac do Sol em dois eixos. Uma
lamina de luz solar penetra no sensor atraves das fendas na sua parte
sUperior e impressiona as c&lulas solares localizadas na sua base. As
celulas configuram uma sequencia de bits que permitem codificar o angu
lo do Sol ao redor de cada eixo.
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Fotocelulas A

Fig. 2.5 - Sensor solar digital de dois eixos.

.2.4.2 - SENSOR DE HORIZONTE INFRAVERMELHO

Este sensor & sensivel a radiacao infravermelha. Ao gi
rar junto com o satelite (no caso de este ser estabilizado por rotacac)
OU por um mecanismo proprio, seu campo visual detecta a passagem do es
paco {frio) para a Terra {quente) e vice-versa. Apdos o pre-processamen
to obtem-se o angulo entre o vetor satelite-centro-da-Terra e um eixo
do satelite.

2.4.3 - SENSOR MAGNETICO

Tambem de interesse e ¢ sensor magneticc que utiliza a
propriedade de inducao magnetica para medir a projecao do vetor inten
sidade do campo geomagnetico M, no eixo do sensor. Assim, tres  senso
res ortogonalmente dispostos no satelite fornecem, apos ¢ pré-processg
mento, 0s co-senos diretores de M no referencial do satelite. A exis
tencia de um campo magnetico proprio do satelite pode afetar a  preci

sao deste tipo de sensor, exigindo correcoes e calibragoes a bordo.
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Para efeito de simulacao das observacoes, este trabalho
utilizara um programa desenvolvido por Moro (1982). Um estudo mais de
talhado sobre sensores pode ser encontrado em Wertz (1978).



CAPTTULO 3

PROCEDIMENTOS UTILIZADOS

Neste capitulo sao apresentadas as tecnicas de estimacao
otima a serem utilizadas (Secao 3.1) e sua aplicacao ao problema de de
terminacio de atitude ({Secdo 3.2). Enfase especial & dada a esta ulti
ma parte. As técnicas apresentadas nao tem carater de alternativas iso
ladas. Pelo contrario, elas se complementam formando um unico procedi
mento de estimacao de atitude  (Secao 3.2). A primeira delas € o filtro
estendido de Kalman, o corpo do procedimento. Algumas modificacces sao
adotadas no sentido de melhorar seu desempenho computacional. Ja a se
gunda - compensacao do modelo dinamico - prove uma solucao para a difi
culdade na modelagem da dinamica que rege o sistema, sendo, entretanto,
dependente da boa escolha da matriz de covariancia do ruido no estado.
A terceira - técnica de ruido adaptativo - completa o esquema, estiman
do a referida matriz. Na segunda secao sao identificados os parametros
e variaveis do problema de determinaciao de atitude, justificadas as hi

poteses assumidas e equacionando o modelo dinamico e odas observacoes.

3.1 - TECNICAS DE ESTIMACAO OTIMA

3.1.1 - FILTRO ESTENDIDO DE KALMAN

0 problema de estimacao de estado em tempo real se apre

senta frequentemente na seguinte forma:

Calcular

(nx1)

iK AE{X(tK)/QU: Y15 Y25 vaes YK} H] (3-1)

P 8 ED(E) - RADX() - £ /s v, ¥i0 e v, (3.2)

dado que
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VM k() ) v, g1, 2, e, K (3.3)
x{t) = f{x(t), t) + g(t).wlt) , (3.4)

onde Y, e 0 vetor de observacgoes no instante t£; x & o vetor de estado;
hi’ f e g sao funcoes conhecidas; e v2 e w sao ruidos brancos gaussia
nos nao-correlacionados entre si, que representam as imprecisoes  nas
observacoes e no modelo dinamico respectivamente, com estatisticas da

das por:

‘ R(mxm)

T
E{VR} =0 R E{ngj} = 613 .

L]

Fw(t)) = 0, E{w(t) . w (1)} = 6(t-1). DE§§S) :

onde Rz e Q sao matrizes diagonais definidas positivas conhecidas; 6£j
e o delta de Kroenecker, e §(t-1) € a funcao delta de Dirac. Admite
-se ainda que o estado no instante inicial seja uma variavel aleatoria
gaussiana nao-correlacionada com v, nem com w(t), com media X, e cova

riancia P, conhecidas, como indicado a seguir:
E{X(tu)} = io s
- s T'\
E{[x(ty) - XoIIx(tg) - Xol' 3 = Py
E{X(to).V::} = U N
Trivs
E{x{t,).w (t); = O.

Nos casos em que as fungoes f e h, sao lineares, a solu
cao pode ser obtida pelo filtro de Kalman na sua forma comum. Caso con
trario, torna-se necessario utilizar outro tipo de filtro, como  por
exemplo o filtro estendido de Kalman. Neste filtro as funcoes f e h2

sao aproximadas por suas respectivas séries de Taylor truncadas na pri
meira ordem, em torno de uma solucao de referencia, X(t), definida por:
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X(t) o Ex(E)/X, b, t sttty (3.5)
ou seja, as Equacoes 3.3 e 3.4 sao linearizadas:
8y, b Y, - hﬂ(i(tl)) = Hi Gx(ti) tV, s ko= 1, 2, , K,
s% = F(x,t) &x + g(t) wi(t),
onde
sx A x(t) - x(t) ,
ah_(x)
H(mxn) A - g ’ (3.6)
L = ax i
x=x(t2)
(nxn) af (x,t)
Fix,t) & —5x (3.7)
x=x(t)

Com esta aproximacao torna-se possivel aplicar o procedimento do fil

tro de Kalman a sistemas nao-Tineares. 0 algoritmo de estimacaoc do fil
tro estendido de Kalman e dado por (Guelb et alii, 1974):

onde

. Condicdes iniciais: Xo e Pjy.

. Propagacao da solucao de referencia e da matriz de covariancia

do seu erro, do instante tK_1 ao instante tK, por meio da  se
guinte dinamica:

x = f{x,t) , by, St <ty (3.8}
P = F(X,t) P + P FI(X,t) + g(t) Q(t) g’ (t) , (3.9)
P(t) 4 E{sx éx1} , (3.10)
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sendo a Equacao 3.9 uma equacao de Ricatti. As condigoes iniciais no
intervalo sao as seguintes:

(3.11)

) - (3.12)
3. Atualizacao da estimativa do estado e de sua matrizde covariﬁg
cia por meio das observac¢oes feitas no instante tK, conforme
as seguintes equacgoes:

X o= X+ Kelyy - h(x )1, (3.13)
PK = PK - KK HK PK . (3.14)
onde, por conveniencia de notacgao, §K=_§(tK); 5K: 5(tK), e K € o ganho
de Kalman, dado por:
(nxm) = T - T -
KK = PK HK[HK PK HK + RK] . (3.15)

4. Reinicializacao, substituinde K por K+1 e voltando ao item 2,

0 calculo do ganho de Kalman conforme a Equacao 3.15 en
volve uma inversao de matriz que pode representar uma dificuldade com
putacional. Sorenson (1966} propos uma tecnica de processamento sequen
cial do vetor de observacoes em que se evita a inversao dessa matriz.
Sua aplicacao esta restrita aos casos em que os ruidos nas observagdes

sejam nao-correlacionados (ou seja, a matriz de covariancia R, seja dia

K
gonal). Tal restricao, entretanto, e satisfeita na pratica para grande

parte dos problemas de estimacao.

Utilizando esta tecnica, as equacoes do item 3 do algo
ritmo de estimacao apresentado passam a ser recursivas no processamen
to do vetor de obsecrvacoes, como se segue:
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Xe i = Nion * Keslog g = s + B - X 5203, (3018)
PK,1 = Pr, iy T KK,1 HK,i K,i-1 * (3.17)
Ke,i = Prias HL,i[HK,i P ian Hh t R T, (3.18)
i=1, 2, , m,

onde Yg,i © hK,i sdo as i-8simas componentes de yg € da funcao hK(iK)
respectivamente; HK,i e a ij-esima linha da matriz HK; e
EK’U‘Q Xe o (3.19)
Peoo &Py (3.20)
iK,m A Xy s (3.21)
Pem & Py (3.22)

Uma hipotese que tem sido feita com sucesso no  sentido
de evitar a integracao da equacado de Ricatti (Equacao 3.9) na propaga
cio de P e obter um procedimento mais simples, & admitir o  intervalo

e t
K K+1
lizacdo do ruido branco W(t)} numericamente constante neste intervalo.

de tempo entre t suficientemente pequeno de modo a tornara rea

Ou seja, admite-se que tr+1 - tK seja um zero nUmMerico para o argumen
¢ A

to de W(t). Com tal hipotese encontra-se uma nova expressao para a pro

pagacao de P(t) de tat (Ingram, 1971), a ser utilizada no item 2

K+
do algoritmo de estimacao:

= T T
Pron = O P+ T Qe I (3.23)
onde by & a matriz de transicao do estado linearizado, do instante tK

a tK+1’ obtido pela equacao:
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¢(t,tK) = F(Xx,t) ¢(t,tK) , tK stz tK+1 , (3.24)
com
so(t,,t,) = 1tnxn) (3.25)
KUK T 4 .
¢K é d)(tK-i-l’ tK) » (3.26)
e, ainda na Equacao 3.23,
tK+1 .
s | el gl d (3.27)
by

A integracdo necessaria ao calculo de Ty pode ser feita de forma apro
ximada, como por exemplo pela regra do trapézio em um Unico passo, ©
que nao sighifica nenhuma incoeréncia em visia da aproximacao ja feita
at

(W(t) constante em cada intervalo t }. Assim, no caso dese usar

~ ~ K K+1
a regra do trapezio, Ty e dado por:
1 , . ‘ _
I|K - ?? [¢(tK+1’tK+1)' g(1'K+1) * ¢(tK+1’tK)](LK+1 B tK) -
R
- ? [g(tK+1) + ¢)K g(tK)](tK+1 - tK) - (3'28)

Note-se que o ruido W(t), com esta hipotese, passa a ser
tratado como uma sequencia gaussiana branca, NK, com a matriz de cova
riancia associada Q-

3.1.2 - COMPENSACAO DO MODELO DINAMICO

Na pratica, frequentemente, a dinamica de estadc pode ser
colocada na forma:

ko= folx(t), 1) + filx(t), t) (3.29)
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onde f, € uma funcdo conhecida e f, € pouco conhecida ou de dificil mo
delagem. A compensacao do modelo dinamico (Ingram, 1971) & uma técnica
que trata adequadamente deste problema. Basicamente, esta tecnica con
siste em substituir f, na Equagao 3.29 par um processo estocastico gue
possua uma componente correlacionada ao Tongo do tempo e outra puramen
te aleatoria, obtendo-se assim uma compensacao estatistica para f;. Tal
aproximacao e bastante feliz, uma vez que, em geral, o objetivo princi
pal nao e a determinagao precisa de fy, mas sim a estimacao do estado
x. Sua aplicacao se estende, em principio, a qualquer tipo de problema
de estimacao, pois nao e feita nenhuma hipotese sobre a naturezade f,.
A grande vantagem obtida e, portanto, a simplificacdo resultante na di
namica. 0 processo estocastico utilizado @ o de Gauss-Markov de primei

ra ordem, dado por:

-be + W(t) ,

(e
1l

onde b e uma matriz dada e W(t) € um processo branco gaussiano com ma
triz de covariancia Q(t). Com isto, contorna-se a dificuldade na mode
lagem dinamica, que e reescrita como:

“(t) = folx(t), t) + e(t) , (3.30)

~be(t) + W(t) (3.31)

il
—
ct+
—

It

onde (t) compensa a parte nao-modelada, sendo por isso denominada “ace
leracac nac-modelada". A matriz b e, neste trabalho, admitida diagonal
e constante, e seus elementos bi ; sao escolhidos em testes de simula

-]

cao,

Definindo um vetor de estado estendido, o problema recai
no caso do item anterior (3.1.1):

ZT {xT : sT} , (3.32)

(=
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Z = F{Z{t), t) + g.W(t) (3.33)
onde f e g sao identificados imediatamente nas Equagoes 3.30 e 3,31.

Este procedimento tem sido utilizado (Ingram, 1971; Rios
Neto, 1973 e Negreiros de Paiva, 1980a) e apresentado resultados satis
fatorios. Seu bom desempenho esta vinculade a qualidade e frequencia
das observacoes. Quanto a escolha da matriz Q(t), & um aspecto critico
e estd relacionada com as caracteristicas das componentes da <dinamica
que se pretende compensar com a acelera¢ao nao-mocelada . £ preciso
saber, entretanto, se a escolha adotada foi acertada e, mais ainda, ga
rantir uma escolha adequada, a cada instante, em um precedimento em
tempo real. A secao seguinte trata apropriadamente desta questado.

3.1.3 - TECNICA DE RUIDO ADAPTATIVO

A aplicagao do filtro estendidoc de Kalman a um problema
especificc esfrenta, rnao raramente, uma dificuldade denominada diver
gencia. Nesta, o erro real cometido na estimativa do estado torna-se
muito frequentemente maior, em modulo, que seu valor medic quadratico
previsto, ou seja:

2

[giK - Xi(tK)] > Pi,iK

o fenomeno se detecta pelo acontecimento simultaneo de dois fatos:

- A matriz de covariancia Py se torna pequena, indicandc  conver

gencia e com isso o ganho de Kalman K, fica pequeno, reduzindo

K
a influencia das observagOes na estimativa.

- Incompatibilidade entre o residuo observado Yy - h(iK) e  suas
propriedades estatisticas calculadas.

Dentre as possiveis causas do fenomeno estao: a nao-1linea
ridade das equacoes da dinamica e das observacoes; modelagem incomple
ta ou mesmo incorreta destas equagoes; erros tendenciosos de observa
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¢ao; erros numericos; e escolha inadequada da matriz de covariancia do
ruido, Q> alem de outros identificados em aplicactes especificas.

Na secao anterior foi apresentada uma solucao para o pro
blema da ma modelagem dinamica, ficando em aberto a questac da escolha
da matriz Qg Nesta secao utiliza-se uma tecnica de ruido adaptativo
recentemente desenvolvida (Rios Neto e Kuga, 1982) que estima Q @ par
tir de uma hipotese que assegura a coerencia entre o residuo e suas pro
priedades estatisticas, evitando assim a divergencia. A hipotese admi
tida foi a de maxima verossimilhanca do residuo verdadeiro, o defini
do por:

iy 4 Dhy s(x) - b (822, =t 2, (3.34)

K,1

ou seja:

2 _
ry. o= E{[hK,i(xK).— hK

i (X017 (3.35)

a1

0 desenvolvimento desta relacao permite estabelecer uma equacao denomi

nada pseudo-observacao (ver Apéndice B).

YPK = HPK OK + I’|K {3.36)

onde YpK e o vetor (mx1) de pseudo-observacoes, ¢ fys UM ruide branco

representado por um vetor (mx1), admitido gaussiano, caracterizados
por:
v 2
YPK,i = [yK+1,i - hl'(~l—1,1'(XK+1):I * RK+1,‘i -
+ H 4, P, o8 HY (3.37)
K+i,i K K 'K K+, ’
2 _ _ = 2 2
Bing 10 = 400 1 7 P, ik 11 R 1+ Ry g 0 13.38)

onde Yy i € hK ; sao as i-esimas componentes dos vetores Yy € hK, res
r k] —_

pectivamente; H, . € a i-Esima linha da matriz Hy; e Ry ; € o i-esimo
H 3
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elemento da diagonal da matriz R,. Ainda na Expressao 3.36, HpK e a ma

triz {mxs) cujos elementos sao os quadrados dos elementos do  produto
matricial HKFK’ e oy e o vetor (sx1) composto pelos elementos da diago
nal da matriz de covariancia QK que se pretende estimar, Como o  lado
direito da Eguacao 3.37 e totalmente conhecido no instante tK’ YPK po
de ser calculado e assumir o papel de observacao no processo de estima
¢ao de Oy 0 processanento destas pseudo-observacoes por um filtro de
Kalman possibilita estimar BK paralelamente ao estado. Isto eguivale a
determinar um Q, adegquado o qual, em coeréncia com a hipotese adotada,
tendera a evitar a ocorréncia do fenomeno de divergencia na estimacao
do estado. Neste proposito admite-se como informacao a priori a ultima

estimativa:

J o= GK—]_ s (3-39)

- -~ . - T
PPK = PPK—l A Eloy - UK_IJ[OK_I - UK—1] b (3.40)

Un cuidado deve ser tomado durante o processo de estima

K EK nunca pode assumir valores negativos, pois e um vetor

de variancias. Nos casos em que isso ocorrer, deve-se-lhe impor o va

gao de o
Tor nulo.
Com isto se completa o algoritmo de estimacao.

3.2 - DETERMINACAO DE ATITUDE

Nesta segao serao aplicadas as técnicas apresentadas na
secao anterior ao problema de determinacao de atitude. D que se preten
de e relacionar, com precisao, o referencial coincidente com os eixos
principais de inercia do satélite com o referencial inercial, ambos
descritos na Secao 2.1. 0 desenvolvimento, em principio, nao particula
riza o tipo de satelite artificial envolvido, sua orbita ou sua estabi
1izacao, sendo portanto de carater geral.



3.2.1 - CONSIDERACOES, IDENTIFICACAO DE VARIEVEIS E HIPGTESES

Para se colocar o problema de determinacao de atitude na
forma de um de estimacao otima, € necessario definir tresaspectos. Pri
meiramente, define-se o estimador a ser-utilizade, tendo em vista os
resultados a serem alcangados. Deve-se Tevar em conta, para tanto, o3
requisitos de missao e as caracteristicas do satelite envolvido (orbi
ta, sistema de sensores de atitude, tipo de estabilizacao). Emseguida,
identificam-se as variaveis de estado e o vetor de observacoes. Final
mente sao feitas as hipoteses que tornam os modeios dinamicos e de ob
servacao compativeis com o estimador adotado, Estes tres aspectos sdo

detalhados a sequir.

a} Consideracoes sobre o estimador adotado

Para que uma dada precisao na determinacao de atitude se
ja assegurada, deve haver um compromisso entre a sofisticacao da mode
lagem din2mica, o nivel de informaciao e a frequencia de observacoes.

Para sofisticacao na modelagem dinamica entende-se o quan
to ela € completa nos tipos de torque que abrange, o quanto € truncada
ou linearizada nas expressoes algebricas e o quanto e exata nos parame
tros referentes aos torgues e as caracteristicas do satelite. Ja o nj
vel de informacao exprime a quantidade de informacoes independentes so
bre a variavel de estado, suprida pelas observac6eé, e engloba os  se

guintes conceitos:
- precisao nas observacoes;

- quantidade de sensores independentes;

- sensibilidade das observacoes as variacoes no estado.

A freguencia de observa¢oes influencia a precisao obtida
na medida em que esta ligada ao intervalo de tempo em que a  precisao
no estado se deteriora devido a propagacdao entre duas observacdes con
secutivas pelo modelo dinamico.
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0 compromisso mencionado se caracteriza por: quanto mais
rudimentar for a modelagem diramica, mais necessarias se tornam obser
vacoes frequentes e com alto nivel de informacao. No limite, o procedi
mento se tornaria de natureza apenas geometrica (ndo haveria a necessi
dade de modelar a dinamica).

0 nivel de informacao e a frequencia de observacoes es
tao limitadas pelas restricoes na qualidade, quantidade e adequabilida
de dos sensores, bem ccmo capacidade computacional em processar todas
as medidas em tempo real, alem daquelas referentes ao processo de comu
nicacao da informaczo (ampiificacao, codificacao, transmissao, recep
cao e decodificacao). Por sua vez, a sofisticacao na modelagem dinami
ca sofre limitacoes referentes a: restricoes computacionais (tais como
preciszo e tempo de processamento); complexidade algebrica envolvida;
e principalmente ac desconhecimento parcial acerca dos torques  atuan
tes no satelite e das caracteristicas deste {particularmente os momen
tos principais de inércia e a posicao dos eixos principais de inercia).
Assim, uma vez fixada a precisan requerida, a faixa disponivel de pos
sibilidades torna-se restrita, conforme enfoca a Figura 3.1. Somente
dentro deste contexto e que se pode justificar a escolha de um determi

‘nado modelo dinamico.

Quando um satetite se encontra estabilizado por rotacao,
a energia cinetica de rotacao e muito maior que o trabalho realizado
pelos torques externos atuantes no satelite durante o periodo entre
duas observacoes consecutivas, a ponto de se poder desrpeza-los. Neste
caso, uma modelagem dinamica da atitude que considere o movimento  do
tipo de Euler-Poinsot (ou seja, torque externo nulo) ja & suficiente
para se situar na regiao viavel. E o caso do satelite frances D28
(Robert, 1976). Entretanto, a medida que a velocidade angular diminui,
o trabalho realizado pelos torques citados vai-se tornando relevante e
o modelo Euler-Poinsot inadequado (satelites estabilizados nos tres
eixos, por exemplo). Por outro lado, a modelagem destes torgues enfren
ta, geralmente, as duras limitacoes ja citadas no paragrafo anterior.
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le

REGIAD VIAVEL
PRECISAD
CRESCENTE

Nmaox

/

G

V

Smax

w

Fig. 3.1 - Grafico qualitativo do nivel de informacao, N,
versus sofisticacao na modelagem dinamica, S,
para valores crescentes de precisao.

No estimador adotado no presente trabalho, os torques ex
ternos nao sao modelados, sendo entretanto compensados conforme a tec
nica de compensacao do modelo dinamico, descrita na Secao 3.1.2.  Com
isto pretende-s¢ situar o modelo dinamico numa faixa  intermediaria,
mais precisa que o movimento de Euler-Poinsot e mencs complexa que  a
modelagem dos torques e atender a uma faixa mais ampla de possibilida
des quanto aos requisitos da missao, independentemente do tipo de esta

bilizacdo do satelite.

b) Selecao do vetlor de estado

A caracterizacao da atitude e de sua dinamica pode  ser
suprida por angulos de Euler; elementos da matriz de rotacao (co-senos
diretores), também chamada de matriz de atitude; quaternions, alem de
outros menos usuais. Angulos de Euler apresentam singularidades e as
demais dificuldades associadas as funcoes irigonometricas, enquanto a
matriz de rotacdo conta com elevada redundancia de informacac (9 elemen
tos, com apenas 3 independentes). 0 uso de quaternions e adotada neste
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trabalho por evitaros inconvenientes dos outros modos citados. OQutros
sim, quaternions tem sido utilizados em outros trabalhos na area (Wertz,
1978; Stuck, 1972 e Plotnikiv et alii, 1979), nos quais suas vantagens
sdao evidenciadas. De acordo com esta escolha, o vetor de estado e defi
nido por {ver Secao 2.2.3):

xT N (PO PR R A D wz} . (3.41)

Um vetor de estado estendido € definide para a utilizacao da  téecnica

de compensacac do modelo dinamico:
My x e (3.42)

onde ¢ € o vetor {3x1) gue representa a aceleracao nao-modelada. Outros
elementos poderiam fazer parte do vetor de estado, tais comp: o momen
to magnetico do satelite (conforme anteriorimente mencionado na  Secdo
2,3.4, item c}; os momentos principais de inércia; desalinhamentos,
atrasos e parametros de ajuste dos sensores. Procedimentos que se uti
lizam de elementos deste tipo visam, em geral, alta precisao.

c) Selegao do vetor de observacoes

A identificacao do vetor de observagoes depende do tipo,
numero e configuracao dos sensores utilizados no satelite. Atualmente
existe uma grande variedade de sistemas de sensores, e cada satelite
possui o seu proprio, na maioria dos casos, com caracteristicas dife
rentes dos demais. Como o presente trabalho ndao esta vinculado a um sa
telite especifico, dois sistemas serdo considerados a fimde demonstrar
a versatilidade do procedimento. 0 nimero de tipos de sensores para gd
rantir a observabilidade da atitude em tres eixos e dois, sendo o ado
tado neste trabalho. Um maior numero de tipos de sensores pode ser uti
lizado, resultando numa maior precisao mas, em contrapartida, numa
maior carga no processamento. Quanto ao numerc de sensores de cada ti
po, pode eventualmente ser maior do que um, visando confiabilidade e
continuidade de observacbes. Entretanto isto so afeta diretamenteopre
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-processamento, enguanto a configuracac do vetor de observacoes em na

da se modifica.

0 primeiro sistema considerado permite dispor dos co-se

nos diretores da Sol (Sx’ Sy e Sz) e do centrc da Terra (Cx’ Cy e Cz)

no referencial do satélite. O vetor de observacoes neste caso e defini

do por:

T

y {C.:C :+C_:S,:S =571 . (3.43a)

X "y z X y z

fie=

Numa analise superficial, tal sistema seria particularmente adequado
para satelites a grandes altitudes (na altitude geossincrona, por exem
plo), onde o periodo relativo de ocultacdo do Sol & pequeno na orbita
do satelite, e o campo gecmagnetico, enfraquecido, ja nao  representa

uma referencia confiavel.

0 sequndo sistema de sensores de atitude considerado e o
que permite dispor dos-co-senos diretores da Terra e do campo geomagne

tico na regiao do satelite (Mx’ M e MZ), no referencial do satelite.

YL
Neste caso, o vetor de observagoes e definido por:

H . i i . .

% A:{Cx : Cy : CZ DM My M. (3.43b)
Este sistema seria adequado para satelite de baixas altitudes (1000 km
por exemplo). Deve-se ressaltar, entretanto, que a questdo da escolha
de um sistema de sensores requer uma analise mais profundae particular

para cada missao.

d) Vetor de referencia para as observacoes

Em correspondencia as componentes do vetor de observacgoes
estao as suas comporentes no sistema inercial, conhecidas em terra a
cada instante, desde que seja conhecida a posicao do satelite em sua
orbita (ver Figura 3.2). Com estas Gtlimas componentes define-se um ve
tor de referéencia paraas observacoes, A, associado ay em cada caso, se
segue:
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N . ) . . . .
- 19 caso: A é:{ci : Cj : Ck : S, 1 SL Sk} ; {3.44a)

_— : . 1. - .
- 20 caso: A p {C. : C; C Moo Moo M (3.44b)

0 vetor A e utilizado para relacionar as observacoes com estado.

SATELITE

TERRA a//

Fig. 3.2 - Componentes de C no referencial
inercial e do satelite.

e) Hipoteses na modelagem das observacoes

0 vetor de referéncia para as observacoes, A, &€, a prin
cipio, admitido perfeitamente conhecido. Esta aproximacao parece  ser
valida, pois as imprecisoes envolvidas sao irrelevantes em comparagao
com a dos sensores em geral. A grande vantagem desta hipotese e evitar
a complicacao representada pela correlacao entre o ruido.nas  observa
coes e o vetor de estado,

Admite-se que o erro nas cbservacoes serja uma sequencia
branca com distribuicac gaussiana e matiiz de covariancia diagonal co
nhecida. Tai aproximacao, via de regra, reflete bem a realidade, alem
de atender aos requisitos do fiitro empregado.
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As observacbes sdo admitidas disponiveis a intervalos
constantes de tempo durante o pericdo considerado.
3.2.2 - EQUACTONAMENTO

Com as hipotese, definicoes e consideracoes feitas na Se

cdo anterior, a dinamica de atitude passa a ser dada por:

. 1
gy = 7?'(Q2 w, - T3 wy + Qumx) 3
q .1 (<07 w, + Qs w_ + qQy )
i 2 lz Sx I~y s
('q=i(qm-q w, + q m)
3 > 1 y 2 By bW, s
qy = s {-91 v, - 92 v, - 93 w_)
vE 1 Uy 2 y 3 W, »
mx = M uy w, * €1,
wy = A mx wz + €2
QZ = A3 Wy wy + £33 ,
g1 = =b1,1 g1 + Wy
£p = —bz,z ey + Wa
£3 = -by 3 £5 + Ws

e o problema de determinacao de atitude como um todo passa a ter as se

guintes equacoes:

2= f(2) + G W (3.45)

K-y °?

+ vV, , (3.46)
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onde
B, W) =6, . Q. (3.47)
1] i,J %1 °?
F(V. VY = 6. . R, (3.48)
1] i, 1 ° )

sendo Ri matriz (6x6) diagenal conhecidas Qi matriz (3x3) diagonal cu

Jjos elementos formam o vetor vy (3x1) estimado simultaneamente ao esta

doj 6, ; e o delta de Kroenecker; e ainda:

k]

6" - [0,,5 ¢ 1], (3.49)

onde 0;,7 € a matriz nula (3x7) e I, & a matriz identidade (3x3).A fun

cao f{Z) e dada pelas seguintes eguagoes:

f, = %— (Z5 2w + 217 25 - Ze Zs)

fy = é%-(zs o - 75 7y + 15 23)

£y =gr (Zy Zu + 26 2y - 25 Z2)

fi - i%-(*zs 7, -7 2y - 27 23)
fs = 2y Zo 27 + Zs

fo =22 Z7 Zs + 24

fy =03 Lo 2o + 2,4

fo = -by,y Zy
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A funcao hK(ZK) e calculada a partir da Relagao 2.2 no
Apendice C. As derivadas parciais das funcoes f{Z)e hK(ZK) necessarias
no processo de estimacao sac fornecidas nos Apendices D e C respectiva

mente.

Considera-se ainda que ¥ e V sao nao-correlacionados en
tre si e com o erro na estimativa inicial do estado, 7o - Zo. 2o & Py
podem ser obtidos por varios metodos. 0 metodo algebrico de determina
cio de atitude, por exemplo, & bastante simples. Com duas observacoes
nos referenciais inercial e do satelite, constroi-se um triedroque per

mite escrever a seguinte relacao:

Mo = A MI , {3.51)
onde A e a matriz de atitude e:
] Se x C S.x C
Mg = | Sg ¢ ot S x 25| (3.52)
[S¢ x Cc] [S¢ x C¢l
[ S, xC S, X C, |
M= | S R S S 5, S SRS S (3.53)
S x ¢ N

Desde que S e C sejam paralelos {observacoes colineares), A pode  ser
obtido resolvendo a Equacao 3.51:

T
A= WMo M, {3.54)

uma vez que MI e ortonormal. 0 quaternion de atitude pode ser obtido
de A como se seque:

1 o
> (1 + ALy + Ag o + Ay 5} 5

it

Gy

{3.55)

1l
|
|
——
S
I
uw
!
=
w
N
[

01
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q2=“d;_;(A391 "Als'j) s
gz = 1 (Av,2 - A2,1)
4q,
ou por outros modos equivalentes, cado g, seja nulo (Wertz, 1978). 0

calculo da matriz de covariancia do quaternion obtido pelo metodo aci
ma pode ser encontrado no trabalho de Shuster (1881), onde tamben apre

senta outrc metodo mais preciso.

Quanto a velocidade anhgular, pode ser inicializada com
seu valor nominal, caso o satélite ja esteja estabilizado. Caso contr§
rio, e supondo a ausencia de girometros, pode-se construir "observa
coes" artificiais de girometros por diferencas finitas, utilizando duas
ou mais observa¢oes subsequentes dos sensores. Este metodo & descrito
no trabalho de Robert (1976), onde e aplicado ao satelite frances DZB.
Sua matriz de covariancia pode ser escolhida a favor da seguranca, uma

vez que o estimador oferece rapida convergencia.

Finalmente as aceleracoes nao-modeladas podem ser inicia
lizadas com valores nulos, uma vez que se tratam de perturbacoes. Uma
matriz diagonal com elementos da ordem de grandeza do quadrado das per
turbagoes atuantes, que podem ser avaliadas desde o projeto do sateli

te, € uma boa aproximacac para sua matriz de covariancia.



CAPTTULD 4

TESTES E ANALISE DO PROCEDIMENTO

4.1 - ESPECIFICACAO DOS TESTES

Para ilustrar o desempenho do procedimento, foram feil
tos testes onde foi simulada e estimada a atitude de dois satélites.
Os satelites adotados foram, respectivamente, o primeiro da missao es
pacial brasileira e o TD-1A ({rances) o qual se assemelha ac segundo
satelite brasileirc. As caracteristicas gerais dos satelites adctados
sao dadas na Tabela 4.1 e na Figura 4.1. 0s elementos e parametros en
volvidos nos testes de simulacao sao apresentados na Tabela 4.2 e na
Figura 4.2. 0 programa utilizado na simulacao da atitude e das observa
coes foi o desenvolyvido por Moro (1982), conforme mencao anterior na
Secao 2.3.4.

TABELA 4.1

CARACTERISTICAS DOS SATELITES SIMULADOS

ORBITA: | MOMENTOS
SATE OBJETIVO [ ELEMENTOS | ESTABILIZACAO PRINCIPAIS
LITE KEPLERTANOS DE INERCIA
a==6875 km
COLETA e=0.004 GRADIENTE DE | J, = 323.30 kg-n’
10 DE i=24° GRAVIDADE: . | J, =324.06 kg-n’
DADOS q=0° 2 EIX0S J, = 10.135 kg-n
wn=1600 7
a=6910 kn
EXPLORACHQ e = .0027 VOLANTES DE [ J. = 225. kg-m’
29 CIENTIFICA i-97.6" INERCIA: J = 207. kg-m?
(HELIOSSTNCRONO) | @ = 317.9° 3 EIX0S Jy - 121. kg-m?
wr = 90.6° ‘

- 41 -
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-1A (em baixo).

eiro satelite brasileiro. {(em cima, duas vistas)

e satelite frances TD

Fig. 4.1 - Prim



TABELA 4.2

PRINCIPAIS. INFORMACTES SOBRE A SIMULACKO

SAT. ‘ TORQUES SENSORES ] FASE PERTODD | COND. INICIAL
| | IMEDIATAMENTE | 2/10/81 | w = .001 rd 57
GRAVITAC IONAL SOLAR PGS 0 160, 0 min | w, = .001 rd 577
19 AERODINAMICO £ DE ESTICAMENTO ATE ui =001 rd 57
RADIACAD SOLAR | HORIZONTE | o ycron™ | qon. 15 min | - = —an = V272

16/05/72 s, = .05 rd 57t

GRAVITACIONAL SOLAR ANTES DE | o0 0 min | o = .05 rd 57

20 | AFRODINAMICO £ DE TNICIAL O . mz _ 05 pd 5
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Em funcao da estrutura de simulacaoc ja existente, foram
utilizados sensores solar ¢ de horizonte para os dois satelites simuia
dos. No caso do primeiro satelite nao estao previstos sensores de hori
zonte na sua especificacao preliminar e sim sensores magneticos. Isto,
porem, nao invalida a simulacao, uma que o usual & haver sensores de
horizonte para determinacao da direcao Nadir (direcao do centro da Ter
ra). 0 torque magneético e o efeito da histerese magnética, embora nao
tenham sido incluidos na simuiacao, tem o seu efeito qualitativo in
cluido, uma vez gue o potencial do campo geomagnético & semelhante ao
potencial gravitacional, enquanto o efeito dissipativoda histerese mag
netica tem seu correspondente no torque aerodinamico, tambem dissipati

Vo,

Para implementar o procedimento de estimacao ce atitude,
foi desenvolvida uma rotina em Tinguagem FORTRAN. Uma vez simulada a
atitude dos sateélites e as observactes de seus sensores pela rotina-de
simulacac, a rotira de estimacao estima a atitude a partir das observa
coes. Com isto podem-se comparar os valores simulados com os estimados
e avaliar a eficiencia do procedimento proposto.

Nos testes foi suposto que o pre-processamente de dados
ja havia sido feito e ja estavam disponiveis para o estimador. As ob
servacoes foram, portanto, nos dois casos, as componentes da  posicdo
do Sol e do centro da Terra (direcao Nadir), nos tres eixos do sateli
te, com uma precisao de 15' e 30' respectivamente, a cada quatro segun
dos. Estes valores de precisao e de frequencia de observacoes {periodo
de amostragem) sao realisticos de acordo com a literatura (Wertz, 1978:
Robert, 1976).

No caso do segundo satélite, sendo a orbita he1iossTncrg
na, com passagem pelo equador as seis e as dezoito horas locais aproxi
madamente, as direcoes do Sol e do Madir configuram sempre uma situa
cao favoravel, proxima & ortogonalidade. Nao & este o caso para o pri
meiro satelite, onde na simuiacdo foi propositadamente selecionado um
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segmento de orbita em gue ocorre colinearidade nas direcoes do Sol e
do Nadir (ver Figura 4.3), dando margens assim a verificacaoda influen

cia deste fator na precisao atingida nos resultados.

0 intervalo de tempo simulado (tamanho da amostragem) foi
escolhide suficientemente grande para se observar o comportamente  do
estimador: quinze minutos no primeiro teste e seis minutos no segundo.
Um periodo maior de simulacao acrescentaria pouca informacao, alem de
ser irrealistice, considerando-se gue o periodo de recepcao de dados
por uma estacao rastreadora e da ordem de cinco a dez minutos para sa

telites nas altitudes consideradas.

PRIME RO
SATELITE

\ ! = b eauanor
A=jgoe e NY 1 ; j TERRESTRE

Fig. 4.3 - fingulo (A) entre a direcio do Sol e do Nadir nas
orbitas selecionadas para os testes.

As condicoes iniciais para o estimador sao dadas a  se

quir:
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o= 1,2,3,4 ,
- 32 .
Poi’i = l (-05) ) 1 = 59697 »
[(&m*f, i=8,9,10 ,
P“i,j =0 , =27
0s valores de Pi ; Toram escolhidos a favor da seguranca, considerando

-se a precisao dos sensores e a ordem de grandeza prevista para a velo
cidade angular e para os torgues atuantes nos satelites. A matriz dia
gonal b e o valor inicial da matriz de covariancia de ¢ foram ajusta
dos por meio de testes, Os valores adotados foram:

b1 i = (180s)° , i =1,2e 3,
Pos 5 = 10772 , i=1,2,3 ,
Pp1j:0 s 1. 7]

4.2 ~ RESULTADOS E ANALISES

Para a apresentacao dos resultados, definem-se as seguin

tes quantidades:

o V%

Aqglé1ﬁi-gﬂf , (4.1)
5 A{ 121 Pi; }y% . (4.2)
o é{ 1§5 2y - )" }%E ’ (4.3)
b é{ 1-_%5 Py s }%‘ , (4.4)
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onde o simbolo 4 indica erro real e & precisao estimada; 0S$ indices q
e w referem-se ao quaternion de atitude e a velocidade angular, respec
tivamente; 7 € a estimativa do estado e Z o estado simulado. Outras
grandezas de interesse tambem sdo trancadas: o angulo » de  separacdo
entre 0 Sol e a Terra vistos do satelite, e o residuo normalizado defi

nido por:

i b (4.5)

- [
rA S —
QR E{rj}»

SRRt 8

.i
donde, aplicando-sc o operader especanca nos dois lados,
E{r} =1,

sendo 0 indice i indicador da i-esima componente do residuc observado

r, definido na Secan 3.1.3 por:

ray - hix)
Nao ocorrendo divergencia, r fica limitado a valores entre zeroe trés.
Um grafico de residuo normalizado com valores tipicamente maiores do

gue nove indica divergéncia na estimativa.

4.2.1 - PRIMEIRO TESTE

0 primeiro teste foi executado em um computador  B6800,
consumindo duzentos segundos de CPU para novecentos segundos de simula

¢ao. Os resultados estao registrados nas Figuras 4.4 a 4.8.

A Figura 4.4 mostra que o residuo normalizado ficou em
torno de seu valor esperado, um condicao necessaria para haver conver
gencia. A Figura 4.5 indica que na faixa entre 400s e 500s aproximada
mente caracteriza-se a situacao de colinearidade nas observacoes do Sol
e da Terra (A = 1800), sendo, portanto, a regiac ¢ritica do teste. 0s
erros reais nas estimativas do quaternion (ag) e da velocidade angular
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(aw) ficaram dentro das faixas de precisao calculadas, §q e sw (ver Fi
guras 4.6 e 4.7). Isto significa que o filtro avaliou coerentemente a
precisao de sua estimativa, ou seja, funcionou corretamente, sem diver
gir. Isto esta de acordo com a andlise do residuo normalizado. Percebe
-se claramente na Figura 4.6 uma acentuada perda de precisao na atitu
de no periodo correspondente ao da colinearidade nas observacoes. A ve
locidade angular, no entanto, nao foi tao sensivel ao problema. Note
-se que mesmo na pior cendicao é convergéncia foi assegurada, conforme
previsto pela técnica de ruido adaptativo. A precisdao no final do tes
te foi da ordem de 0.01 para o quaternion e 18.10™" rd/s para a veloci
dade angular, o que ja representa um aumento sensivel de precisao com
relagao ao valor inicial, estando o angulo Sol-Terra, A, ainda longe
da sifuacﬁo ideal (90°).
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A Figura 4.8 mostra que a estimativa da aceleragao nao
-modelada acompanhou as tendencias dos valores reais: Este resultado
constata o exito da tecnica de compensacao do modelo dinamico utiliza
da.
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4.2.2 - SEGUNDO TESTE

0 segundo teste foi executado no mesmo computador 86800,
consumindo cento e dez segundos de CPU para trezentos e sessenta segun
dos de simulacao. Uma avaliacao dos resultados & feita a seguir.

Como no primeiro teste, o residuo normalizado ficou  em
torno de seu valor esperado, um (ver Figura 4.9). Os erros nas estima
tivas do quaternion e da velocidade angular também permaneceramnas fai
xas de precisao previstas peio estimador, dq e &w respectivamente (ver
Figura 4.10 e 4.11). Em comparacao com o teste anterior, a precisao
tanto na estimativa do gquaternicn como na da velocidade angular foi me
Thor, obtendo-se 1.8.107° para §q e 1.8.107% rd/s para éw no final do
teste, Esta melhoria no desempenho do estimador esta coerente com o me
Thor nivel de informagao nas observacoes neste teste do que no primei
ro, uma vez que as direcoes do Sol e do Nadir formam sempre um angulo
A proximo a 90° para o satélite TD-1A, conforme explicado na Secdo 4.1.
Qualitativamente, este fato ja havia sido pre-anunciado na Secao 3.2.1

e ilustrado na Figura 3.1.

As estimativas das componentes da aceleracao nao-modela
da seguiram as tendencias dos valores reais, ainda que com certa ﬂnéﬁ
cia. Isto comprova a eficiencia da tecnica de compensacao do modelo di
namico, mesmo numa situacao em que a aceleracao nao-modelada sofre va

riacoes relativamente rapidas (Figura 4.12).
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4.2.3 - PRECISAD ANGULAR

0 quaternion de atitude nao e uma funcao linear dos angu
Tos de atitude e, da mesma forma, os desvios nas estimativas dos ele
mentos do quaternion nao sao fungoes lineares dos desvios .angulares.
Por esta razao, a precisao estimada dos elementos do quaternion, Pi,i
ide1adé, nao e uma medida eficaz da precisao na estimativa da atitu

de. Com o intuito de apresentar uma medida de precisao da atitude em
cada eixo, com interpretacao imediata, define-se o desvio angular:

A'BT é {Ael v ABs 3 [363} (4.6)

que € a rotacao que leva o satelite da atitude estimada para a real.
Assim, 48,, 48, e ae;, admitidos pequenos, sao angulos de rotacao ao
redor dos eixos x, y e z do satelite, respectivamente, que representam

os desvios da atitude em cada eixo.

As propriedades estatisticas de 48 sao dadas por. (Shuster,

1981):
E{AG} = 03:1 s (47)
T

E{ag a0} = Peg > {4.8)

[Pee 0351 1 T
=— q P _g , 4.9
s A Peq @ (4.9)

01’3 0

onde qu € a matriz de covariancia do quaternion de atitude e § e dado
por:

[ G -93 9z G
_ Qs Qs , -1 Qg (4.10)
R O PR R PO '

=01 -0z -Qs3 Jy
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Define-se entao a precisdo angular:
56_1:[\:? Pea_i 1- 3 1:1,283. (4.11)

0Os valores de 661, ide 1 a 3, foram calculados nos dois

testes e estac registrados nas Figuras 4.13 e 4,14,

Para o primeiro satelite, localiza-se de imediato a com
ponente que perdeu a observabilidade no pericdo de colinearidade  das
observacoes {ver Figura 4.13). Trata-se justamente da direcao que apon
ta para a Terra {eixo z) no referido periodo da simulacac. E  diiteres
sante gbservar que a precisao na estimativa dos angulos de apontamento
do satelite para a vertica1.1oca1, §8, e &0z, praticamente nao foi afe
tada, 0 que & o mais importante para este tipo de satelite. A precisao
final do teste foi da ordem de quinze a trinta minutos de arcones tres

eixos.

ANGUL AR
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Fig., 4.13 - &0y {1), 50, (2) e 665 (3): 10 teste.
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No segundo satélite testado, o TD-1A, a precisdo manteve
-se em torno de sete a onze minutos de arco nos tres eixos (ver Figura
4.14). Novamente verifica-se a melhor precisao alcangada no segundo tes
te em comparacao com o primeiro devido a diferenga no nivel de informa

cao das observacoes.

Em ambos 0s casos a precisao do estimador foi boa, consi
derando-se a precisao dos sensores e as condigoes de cada teste.



CAPTTULO 5

COMENTARIOS E CONCLUSDES

5.1 - SITUACAD

0s metodos de determinacao de atitude, conforme menciona
do na introducao, podem ser deterministicos ou estatisticos. 0s do pri
meiro tipo utilizam apenas um nimero minimo suficiente de observacoes
para calcular a atitude. O metodo da interseccao dos cones para deter
minacZo em um eixo e o metodo algebrico (descrito na Secao 3.2.2) para
determinagao nos tres eixos sao exemplos de métodos  deterministicos.
0s metodos do segundo tipo dividem-se entre s qgue utilizam informa

coes sobre a dinamica e 0s que nao as utilizam.

Um sistema de determinacac de atitude e o que resulta da
aplicacao de um metodo as caracteristicas peculiares de um satelite e
de seus objetivos. Neste processc, algumas particularizagoes tornam-se
convenientes em fun¢ao de varios fatores. Assim, se o satelite e esta
bilizado por rotacao, o interesse se restringe a determinar a orienta
cao do eixo de rotacao. Se a precisao requerida for baixa, o modelo di
namico pode desprezar a precessao € admitir uma orienta¢do  constante
do eixo de rotacao. Se o nivel de informacao das observacgoes for alto,
a dinamica pode se tornar desnecessaria. Ja nos casos em que uma dina
mica sofisticada e indispensavel, a altitude da orbita estabelece quais
dos torgues ambientais devem ser considerados na modelagem dinamica
(ver Figura 2.4). Se o objetive € a analise de dados obtidos pela car
ga util, o processamento nao sofre restricoes de tempo, enquanto no ca
so em que o objetivo e o controle da atitude, a necessidade € de  pro
cessamento em tempo real. Se algum sensor exigir calibracoes a  bordo
isto deve ser considerado. O tipo de pre-processamento, validacaoe ali
samento utilizados devem ser especificados e assim por diante, danda
vazao a um sem numero de solucoes de engenharia. Em resumo, um sistema

de determinacdo de atitude e mais do que um metodo. E tudo que esta 1i
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gado a aplicacao deste a um satelite, incluindo fatores de  interface
com o controle, a predicdo e o pre-processamento.

Com o intuito de situar este trabalho em relacdo aos que
jd existem na area, sao relacionados alguns sistemas e metodos de  de
terminacao de atitude e suas caracteristicas principais na Tabela 5.1.
0s dois ultimos itens da tabela referem-se ao teste de aplicacdo  do
procedimento. E evidente que a precisao obtida cm cada caso esta vincu
lada a precisao dos sensores utilizados e foi sempre suficiente para
0s objetivos das referidas aplicacoes {de acordo com as especificacoes

de cada missao).
5.2 - CRITICA

0 presente trabalho nac visa propor um sistema completo
de determinacao de atitude, mas apresenta e testa preliminarmente  um
procedimento basico que antecede o desenvolvimento deste. Dentro desta
concepcao, a aplicacao escolhida foi bastante critica - manobras (aqui
sicao}, tempo real - onde a influencia dos torques externos passivos &
notavel e o procedimento ndo pode ser excessivamente complexo, Com is

to, as demais aplicacoes, que sao mais simples, podem ser  facilmente

equacionadas.

Dentre os aspectos a serem considerados no desenvolvimen
to de um sistema completo de determinacao de atitude, que nao foram
abordados neste trabalho, destacam-se os sequintes:

- Estimacao de parametros do satelite e dos sensores, caso neces
sario, em especial, os momentos principais de inercia, que  po
dem variar durante a vida Util do satelite, desalinhamentos nos

sensores e atrasos em suas medidas.

- Calibracao dos sensores a bordo, muitoc comuns em sensores do ti

po magnético.
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- Janela de observacoes com solucoes de contingencia para perio
dos de ausencia de bbservacBes {como no caso do periodo noturno
da orbita para um sensor solar}, isto &, um estudo que preveja
periodos de interrupgao nas observagoes e formule alguma solu
¢ao alternativa, caso seja necessario.

- Pre-processamento de dados (validacao, compactagao, suavizacao,

etc. ).

- Simulacao, a mais completa possivel: do satelite, da transmissao

de dados, dos sensores, dos corques, etc.

- Testes de simulacao que permitam uma avaliacao completa do de
sempenho ao Sistema. Incluem-se nestes testes de exploracao e
de emergencia. Nos do primeiro tipo, o_sistemé e testado exaug
tivamente com a simulacao das mais diversas situacoes e valores
de parametros, tais como colinearidade de observagoes; erros ten
denciosos nos sensores; parametros do sat@lite e de sua orbita,
diferentes dos nominais, elc., permitindo avaliar os Timites de
validade do sistema. Nos do segundo, sao simulados imprevistos,
como a falha de algum senscr ou falha de transmissao de dadcs,

por exemplo,

Este tipo de abordagem, entretanto, so se justifica em
uma aplicacao especifica e requer interacao com o pianejamento  geral

da missao.

0s testes feitos no presente trabalho saode carater ilus
trativo, procurando simular realisticamente condicoes normais do pri
meirc satélite da missac espacial brasileirae dosatelite frances TD-1A
que se assemelha ao segundo satelite da referida missao, trazendo, as

sim, alguma informacao para a fase preliminar destes projetos.



TABELA 5.1

CARACTERISTICAS DE ALGUNS METODOS E SISTEMAS DE DETERMINACAC DE ATITUDE

| werono ESTATISTICO.
.. ) Semelhante 3 Compensa | Compensacao Dindmi
Dinamica Torques Torques cio Dinamica = ¢a —
- ] Lopes (1982){0 pre
) 1, =
Autor Oyharcabal (1978) Pivovarov (1979 Woerkom {1981) sente trabalho)
Tipo de Es | poiic3q Rotacdo Rotacdo 3 Tixos
tabilizacao ’
Tipo de Fil e o i Filtro Estendido de Xal | Filtro Estencido
tragen ~ | Correcao Diferencial Minimos Quadrados man — | de Kalman
Torques: Aerodimﬁmico,v Estima: Desalinhamentos
Particulari | Magnetico e Histerese, | Estima o Momento Mag | nas observagoes, Jx, J, | Dosagen Acaptativa
dades e Gravitacional. GQua netico do satelite e J; e torque residual | ¢do ruido
ternigns, externo.
¥ [P . | A
irea de_ Terpo Posterior 1 B1titudes acima de Manobras (Agquisi
Aplicacao ‘ (Ana”ise) 700 &n | ¢c&a) Tempo Real
1 - - .
| Sensores | Solar e Magnetico Solar e Magnetico de Estrelas

Solar e Horijzonte

Satelite de

CASTOR DSE - Explora

ORECL - 2

10 satz2lite da Mis

Eplicacao cao Cientifica h =400 km; h =2000 km | nao especificado sio Espacial Brasi

h,=300 km; h,=1260 km | " o leira e TD-14
Precisac 20 10 satelite: 15' a
Fornecida 5% em |wl 30 49 300

TD-1A: 7' a 11!

L

{continua)
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Tabela 5.1

- Continuacao.

METODD ESTATTSTICO
- T Z
| Dinamica Euler-Poinsot Constante  Modelo Cinematico iMode]o Binematico
o A . ” , .
Autor Robert (1976) Moek e Traas (1981) Ellis e Creswell {(1979) ??gg?erty et alii
| 2
Tipo de Es = = - :
tabilizacas Rotacao Rotacao |3 21%X0s% 3 ejxos

&9t |

1

Tipo de Fil | Mininos guadracdos ou . . e Filtro de Kalman
tragem T | Filtro de Xalman Filtro de Kalman 1H1n1mos quadrados ou Suavizacac
. | . ~ . . |
. . | Usa sensor de estrelas Cosageﬂ Adaptativa do | Calibracao a bordo dos oo ~

Zzg;;cularl_ na fase de ocultacio | ruido; Estima parame | interferCnetros. Estima -Ezzig?réazzigzes

| solar tros dos sensores correcoes nos girometros | ¥
Irea de Tempo real (controle) ‘Transferenc1a de orbi Tewpo Real (mano-
s . Tempo poster1or ana11 bita (manobras) Tenpo real bras) ou Tempo Pos
Aplicacao se) | terior -

. Solar, Magnetico e de Interfercmetras (GPS) de Estrelas e Giro
Sensores | Estrelas )Solar ¢ Horizonte Girometros metros -

- . [ — - - - o . -

Seteiite da | 026 F EQSAT-1 Nao especificado Nac especificado
Aplicacao 1 leteorologlco (simutacao) {simulacac)

I

. = Tempo Real: 20% de le
Precisao | - T : 1" a 26
! Tempo Posterior: Dia: |3' a 10 - . " 4

Fornecida ! d‘-pNoite- 11 a 500/s.10 ®(deriva) i"ail

A :

(continua)



Tabela 5.1 - Conclusao

MZTODO ESTATISTICO DETERMINISTICO

Dinamica - Nao considerada . Nae considerada - N2o considerada Nao considerada
74 Q i T 7 \
futor Bhat et alii{ (13381) Azqé?;)e Snachukin L Shuster (1581) [ Smith (1975
| ]
Tipo de Es = . | . Rotacao ou
tabilizacao Rotacao 3 eixos ‘3 e1x0s 3 eixos
Tipo de Fil 1 Firtro de Ka) Min drad Hind drad o el
tragem il1tro de Kalman Minimos quadrados Hinimos quadrados ao utiliza
‘ [ Pre-processa dados: Quaternions; calcula Metodos algebricos
Particulari validacao e alisamen- | precisao independente |e métodos geomatri
dades - to por filtro pzssa- |da atitude cos. (4 metodos)
-baixa

frea de Tempo PReal {controle) a bordo, em Terra, ou

anlicagao

Tempo Posterior (anali
se)

Terno Pesterior

planejameneto

Sensores

. Solar, Horizonte e Vag

netico

Solar e Magnetico

cados)

2 ou mais {nao especifi

Solar, Horizonte,
Magnetico

Satélite da

BHASKARA: h = 530 km

SALYUT 4

MAGSAT

Aplicacao Sensoreamento Remoto | Estacdo Orbital Exploracae Geomagnética
Precisao Tempo Real: 29 20 ‘Estatistico: Alia
Fornecida . Tempo Posterior; 30° ; Deterministico: Baixa

I‘
|
:
[
I

_99-
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0 uso de sensores do tipo solar e de horizonte, ambos com
boa precisao, nos testes de simulagao nao impedem o uso de outros  ti
pos de sensores. O uso de girometros, que poderia introduzir mudancas
qualitativas nos resultados nor se tratar de observacoes de velocidade
angular e nao de atitude propriamente dita, nao foi testado. Embora se
ja possivel sua implementagao neste trabalho, o uso de girometros  se
aplica, em geral, a outro tipo de procedimento em gque um modelo cinem@
tico e utilizado para descrever o movimento de rotacao do satelite. Is
to €, as equagGes de Euler (& = f(w)) nao sao utilizadas, e w nio e in
cluido no vetor de estado, sendo caiculado diretamente pelas  medidas
dos girometros, enguanto algum tipe de sensor de atitude e  utilizado
para corrigir os efeitos da deriva do instrumento (E11is and Creswell,
1979; Dougherty et alii, 1981; Mayo, 1978). A propagagac, neste caso,
e feita integrando uma equacgao na forma:

q = f(q,m)

onde q & o quaternion de atitude e w & velocidade angular do satelite,
Fste tipo de procedimento € vantajoso para controle de bordo dada a
simplicidade de calculo envalvido e o periodo de tempo  relativamente

curto para o processamento.
6.3 - CONCLUSOES

Nesta secao sao estabelecidas algumas conclusoes sobre o
procedimento desenvolvido e sua aplicacao a sistemas de  determinacao
de atitude.

A analise do desempenho do estimador nos testes realiza
dos mostra que o procedimento cumpre os objetivos propostos. Por meio
de observacoes de senscres de atitude, a atitude do satelite e sua ve
locidade angular nos tres eixos foram estimadas. O emprego da tecnica
de ruido adaptativo e a modelagem do torque externo total, resultante
da acao das diversas fontes ambientais, pela tecnica de compensacao do
modelo dinamico, possibilitaram a convergéncia do estimador, com  uma
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modelagem dinamica simplificada, mesmo em condicoes criticas como  as
do primeiro teste. 0 tempo de processamento em computador foi suficien
temente pequeno de modo a satisfazer os requisitos para aplicacao em
tempo real. As caracteristicas de precisao e rapidez de calculo do pro
cedimento o tornam particularmente atrativo para a fase inicial de con
trole (aquisicao de atitude), quando ainda ndo €& possivel fazer nenhu
ma simplificacao na dinamica em funcao da estabilizacao do satelite, e
e necessario um procedimento em tempo real que forneca estimativas pre
cisas. Ap0s a estabilizacao, um procedimento com dinamica mais simples
visando maior rapidez torna-se preferivel. Na analise de dados, em tem
po posterior, um procedimento mais sofisticados & mais adequado por pos
sibilitar melhor precisao.

A precisac das estimativas depende da precisao dos senso
res e da disposicao geometrica das referencias por eles observadas. De
prefercncia estas rcferencias devem estar dispostas ortogonalmente em
relacao ao satelite, pois guanto mais se aproximamda situacao colinear
pior ¢ a precisac obtida, desperdicando-se assim o potenciaT de infor

macao dos sensores.

Com relacao aos satelites simulados, conclui-se gue, no
primeiro caso, o uso de sensores do tipo solar e de horizonte e, en
principio, vidvel posto que, mesmo em periodos de colinearidades  nas
observacoes, os angulos de apontamento permanecem estimados comuma pre
cisao compativel com os requisitos da missao. Evidentemente existem ou
tros fatores importantes a serem considerados na escolha dos tipos de
sensores neste satelite, como por exemplo, o volume, peso,poténciacog
sumida e custo, alem de outros ligados a politica tecnologica do Pais.

No caso do satelite TD-1A, sua orbita heliossincrona com
passagem pelo equador as seis e as dezoito horas locais minimiza o pe
riodo noturnc da orbita e faz com que o angule entre as observacoes es
teja sempre proximo ao ideal (9G6%). Isto favorece bastante a estimacao
precisa da atitude nos trés eixos, essencial em satelites de sensorea
mento rcmoto, Sob o ponto de vista de estimacao de atitude, portanto,
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este e um ponto a ser considerado no segundo satélite da missdo  espa
cial brasileira. Uma orbita heliossincrona com passagem pelo  equador
ao meio dia e @ meia noite, horas locais, conforme a especificacao pre
Timinar deste satelite, teria o inconveniente de meio periodo orbital
ser noturno (auséncia de observacao solar) e contaria sempre com  um
trecho de colinearidade de observacoes no periodo diurno de cada . orbi
ta. Isto exigiria o uso de sensores adicionais do tipo magnetometro,gi
rometro ou sensor de estrelas, sob pena de ndo se conseguir estimar pre
cisamente e, portanto, controlar precisamente a atitude dosatelite nos
seus tres eixos durante os referidos trechos. Novamente deve ser trisa
do que esta conclusao se refere a estimacao de atitude e outros fato
res devem ser considerados, num processo iterativo, no projeto do sapé
lite.

5.4 - SUGESTOES

0 proprio objetivo deste trabalho sugere a direcao de sua
continuidade: o desenvolvimento (anteprojeto) de sistemas completos de
determinsgac de atitude. Isto significa particularizar ¢ procedimento
ora proposto para uma determinada aplicacao, interagindc com a escolha
dos sensores, a configuracao destes no satelite, o  pré-processainento
de dados ¢ demais especificacoes do satelite, com a devida carga de

testes do sistema.

A particularizacao do procedimento deve considerar o ti
po de processamento (tempo real ou posterior), o tipo de estabilizacao
de atitude (rotacao; nos trés eixos; em dois eixos por gradiente de gra
vidade; etc.) e a fase da aplciacao {manobras, operacao ou analie de
dados). Em especial, a dinamica de atitude pode ser incrementada no ca
so de analise em tempo posterior, ou simplificada no caso de estabili
zag¢ao por rotacao, em tempc real ou quase real. 0s torques atives de
controle quer por volantes de inercia quer por jatos de gas devem ser
incluidos na dinamica para se testar o funcionamento conjunto determi

nacao-controle de atitude.
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O0s testes e a simulacao visam especificar o  desempenho
do sistema, conforme referido na Secao 5.2 e devem influir na especifi
cacao do tipo e qualidade (precisao) dos sensores e na posicao destes
no satelite, em sucessivas reiteracoes. Outros fatores ligados a trans
missao de dados, como frequencia de informacoes e nivel de ruido des
tas, e especificacOes do satélite (momentos de inércia, forma, etc.)

devem ser considerados ate se chegar a configuraczo final.

Qutra sugestao para futuras pesquisas seria analisar a
influencia de inclusdo de novas observacoes. Estas poderiam ser de ati
tude, fornecidas por sensor de estrelas, por exemplo, ou poderiam ser
de velocidade angular, no caso de girometros. Poderia serutilizada ain
da a informacao de que o modulo do quaternion de atitude € teoricamen
te unitario, como uma nova observacao a ser processada, tendo a seguin
te forma:

2 2 ? ? '
Yy =9 + 4, +93 + q, +

onde y tem sempre valor unitaric ¢ v e um ruido.
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APENDICE A

QUATERNIONS

0 teorema de Fuler afirma a existencia e unicidade de um

eixo (eixo de Euler) associado a cada par de referencias quaisquer, tal
que uma rotacao em torno do referido eixo leve um dos referenciais a
ter a orientacao do outro. 0s co-senos diretores deste eixo (cos a, cOS
g e cos ) e o angulo de rotacao mencionado (&) definem 0s parametros
simétricos de Euler, que assim medem a atitude de um referencial (e
portanto de um solido com o qual este referencial seja solidario) en
relacao a outro referencial. 0Os parametros simétricos de Euler sao da

dos por:
0
gq. = sen - cos u (A.1)
Qs = sen {;- cos R, (A.2)
8
gs = S5€n o cos v (A.3)
Qy = cos-g—

Utilizando a algebra de quaternions, verifica-se que:

g* 8 Uregq , (A.5)

Us

onde Us € 0 quaternion com parte escalar nula e parte vetorial com as
componentes de um vetor genérico U no sistema S do solido e da  mesma
forma Ur, no sistema I, por exemplo, inercial, 0 desenvolvimento da
Equacao A.5 foi feito no Apéndice C e seu resultado pode ser posto na
forma matricial:

U = Alg) U;

- AT -
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onde
[q7-q;-qd5-9; 2(a,9, +a,9,) 2(9,9;, - 9,4,) |

A(q) = | 2(q19:2 - 9:94) ~q3+q3-95+q%  2(929; + 91qu) . (AT)
_2(9,9,+9,9,)  2(d,95 - 9,0,) -q; - g% +q% +q?) |

Substituindo A.1, A.2, A.3 e A.4 em A.7, obtem-se:

[ coss + cos?a(l - cosa)  cosa cosyv{l - cosa) - cosg seng]

cosu cosy{1 - cos0) - COSR sens

cosa cosg(1-cos0) - cosy seno  cosé +cos?3(1 -coss)

cosB cosy{1 - coso) + CoSa senp

coso coSy(1-C0S0)+C0SR 'send  cos3 cesy(1-coss)-cosasens

_cosé + cos®y(1 - cosH) i

que e a forma conhecida da matriz de rotagao em funcao dos co-senos di
retores do eixo de Euler e do angulo de rotacao, verificando-se assim
a validade da Equacao A.5 (Wertz, 1978).

Para descrever o movimento de um solido segundo uma cer
ta dinamica, e preciso ter as variacoes temporais dos elementos gue me
dem a atitude do solido, no caso, g1, 9z, 3, € Qu. Novamente tais va
lores podem ser obtidos por meio da algebra de quaternions. Para tanto
define-se:

I

8q A sen ~%§~(COSQ1 T+ cospy J + cosyr K) + cos

= —%?— (cosay T + cosBy J + cosyy k) + 1, {A.9)
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que mede a atitude do referide solido no instante t + dt em relacao a

si proprio no instante t. Ou seja, §q e tal que:

T
UI(t) = E_ﬂ ] UI(

t +dt) B Sq ) (A.10)

para o caso de U ser fixo ao sdiido. Como

Uo = q'(t + dt) 8 U_(t + dt) B q(t + dt)

—_ I

1

w

utilizando a Equacao A.10 obtém-se:

Ug = a'(t + dt) 6 U (t + dt) 8 q(t + dt)

1

T T
=q (t) 8 6q O U (t +dt) 8 5q 8 q{t)

Como UI(t + dt) e arbitrario, conclui-se que:

gt + dt) = 8q 8 q(t) . (A.11)

Por outro lado, a rotacao que leva o solido de sua atitude ng instante
t para sua atitude em t + dt se da em torno do vetor velocidade angu

lar instantanea do solido, w; e 0 angulo de rotacac ¢ dado por:
de = Im| . dt

Por tanto, a Equacao A.9 pode ser escrita da seguinte forma:

[OF
8 =|m\.d—t»——L + 1 :uJI.d—t+1 . {A.12)

q 0 )w'

Utilizando as Equagoes A.11 e A.12 calcula-se:
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APENDICE B

TECNICA DE RUTDO ADAPTATIVO: DESENVOLVIMENTD ALGEBRICD
DAS EQUACOES DE PSELDO-0BSERVACDES

A hipotese fundamental da tecnica de ruido adaptativo de
senvolvida por Kuga (1981) e semelhante a feita por Jazwinski (1969), a

de maximizar a probabilidade de ocorrencia do residuo verdadeiro, rys

definido por:

ry & hx) - h(x) . | (B.1)

Adnitindo-se que este tenha distribuicdo gaussiana, esta hipotese leva

a:

29 .2
E{rv} . (B.2)

1
-

Da Equagao B.1 segue que:

" F M Dk " ¥
= He Top 0 - X)) + 10 W (8.3)
E{r3K+11} N HK+11' ¢K' PK‘ ¢E' HE+11 +
LT P P Y H|T<+11_ . (5.4)
Por outro lado, dado que
Tk ™ Vi ~ h(§K+1) ’ (B.5)

segue que:

- B.1 -
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= +
"Wker T K+ T Ve

2 _ 2 s
rVK+11 - rK+1-; * 2rK+11 : VK+11- + VK+11 . (B.7)

Definindo-se
(B.8)

2
K4 4 VK+1-[ B 2rK+1-'| : VK+11' * RK+lj,1 ?

para efeito de simplicidade admitido gaussiano, com

¥
o
w

E{ } =
ﬂKi

3
E{VK+11? *

1

2 I 2 2
E{nKi} E|VK+11] + 4rK+1i E{VK+ '} - 2R

1i K+1i,

2 = 4?2 R + 2R2
K+14 4 Kergj "Kaq Keig i 7

+

e substituindo-se na Equacao B.7 segue que:

2

r =
VK+14 "kt

- _ R
; nK; * K+11’1

Finalmente, substituindo-se astquacoes B.4 e B.9 em B.2 segue:

T T

2
Kk HK+11

rK+11 - nKi * RK+11,1 - HK+11 o P

+

* HK+1~'| r||< QK K

Y A P2 + R - H
P == K+l-i K+1'i i

b

Ky K+11 qt’K

T T
* g T T + kg

= HPK.i UK + nK'i s (B.‘lﬂ)

onde o € o vetor formado pelas componentes da diagonal de Q e Hpy . e o
_ i
vetor cujo elemento tipico e:
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2

HK+11’£ TKO j }

T~13

1

Hp = {
Ki,k 2

A Equacao B.10 e chamada equacao da pseudo-observacgao Y (Rios Neto e
Luga, 1982).






APENDICE C

CALCULO DA FUNCAD n(Z) E DE SEU GRADIENTE

0 vetor de observagoes Y esta relacionado com o  estado
Z apenas atraves de seus quatros primeires elementos, identificados co

me as componentes do quaternion g, como se segue:
Y = hig) + v , {C.1)

onde v representa o errc na observacao. Particionando Y, v e 0 vetor
de referencia para as observagoes, A, conforme indicado:

VAR I T (c.2)
vT = {VI : VI] , (C.3)
Al A Ay (C.4)

onde Y, e A, sao as coordenadas do vetor observado pelc primeiro  sen
sor respectivamente nos referenciais do satelite e inercial, o  mesmo
acontecendo com Y, e A, com respeito ao segundo sensor, pode-se escre

ver, aplicando a Relagao 2.2:

Yy - vy = qT 8 Al 8q , (C.5)

t

(C.6)

n
O
&=
=0
[
=
O

Yo - V2

0 desenvolvimento da Expressao C.5 € dado a seguir.

-C.1 -



Y, - vy

Dai conslui-se

hl = Yll - Vll = All(q

que:

. gs) + J(As

. ql - ﬁll

. qs).qq

« gz + ﬁlz

. G3).q,

« Q2 + EIS

-C.2 -

gy - Jq2 - kaj).(iA;

+ JA,

. q]_'{"la\l2 -q2+ﬁ13- qa) + \j(ﬁ‘ll -QH“A13 ‘qz +

- Qu + ﬁll - M

2

o Qy + ﬁlz . Q1+ All

kqs) =

. Qy - Elz . J1 + Ell

. QS)- Q3 + (All

+ j{(ﬂlg « Oy - ﬁl

2

. q + Elz . gz + A13 . q3) .02

. q3).qs + (A1, - Qy

+ k{(ﬁ‘ll f qq +A13 .

« Q4 - ﬁlS « Q2 + ﬁlz . qg).qz

. qg)-Q3 + (A13 o Qu

. qz)-qh}

A (q? - g% - g% + q%)

3

+ 2A13(Q1-Q3 - z.qu)

- ﬁll
. q2)) .

i{(ﬁll . Qqp + A12-Q2 + Ala

+ 2A12

. Q3) +

(g + iqq1 +

. qZ)-qZ + (Alz
. Q4 ‘r\lg

- Q1 + ﬁll

(g,

. q,).

gy -

. Qy +

. Q2 +

. QZ)-Q1 +

. Q, +G,.q9,) +
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he 2 Y1, - v1, = Alz(-CIi +q; - Q; * q;) + 2511(611 9, - 9,- q,) +
+ 2Ay,(0,.0, + 9,.9,)
hs = Vo, - vi, = By (=07 - a2 + q? + ql) + 2A,{h.q5 + Qu.Qu) +

+ 2Ry, (-91.9¢ + Q2.Q3)

A funcao hK(ZV) pode finalmente seyr obtida:

h,(Z) = Al(ZE + 2% - 75« I3) + 2R (2120 + 13 24) +

1

+ 2A3(Z1.Z3 - ZQ.ZQ) »

h2(Z) = As (22 - 7%

i 1

+ Zi - 22) + 2A1(21.22 - 23. Zq) +

3

+ 2A5(Z4. 2y + 22.245)

o
w
—_—

M~
—

i

Ag(Zﬁ - Z% - Z; + Zi) + 2A1(21.23 + ZQ.Zq) +

+ 2A2(—Zq.zl + 22.23) .

Semelhantemente, o desenvolvimento da Equagao C.6 conduz a:

hq(Z) AH(ZE + Z% - Z% - Z%) + 2A5(21.22 - Zq.23) +

+ 2A5(21.23 - 24-22) 4

hS(Z) = As(Zi - Zi 4- 22 - Zi) + 2A4(21.22 - Z3.Zq) +

2

-+ ZAG{ZH.Zl + 22-z3) ’
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hs(Z) = Aa(Zi - Zi - Zi + Zi) + 2Aq(21.23 + Zz.Zq) +

+ 2A5(-Zq.zl + 22-23) 1

tudo referente ao instante tK' 0s elementos do gradiente de h
finides por:

ahm(z)

H  (Z7) =5
m

m,n

=2

3

no instante tys sao dados por:
Hi,: = 2{A;.2, + Ao Zy + A3.74)
Hiso = 2{-Ay.Z. + A..Z; - A5.Z2,) ,
Hy,s = 2(-A1.Z3 + A, 2y + A3.Zy)

H]_,L, = 2(A1.Zq + A2.23 - Aa.Zg) 3

2(-A2.Zl + AI-ZZ + A3.Zq) s

HZsl
Hyyo = 2(A2.Zo + AL Zy + A3.Z5)

Hays = 2(-A,.Z3 Ayv.Zy + As.Z)

Hp_ y = Z(Az. Zu - Al-ZB + A?"Zl) L)

L]

Hy,o = 2(-A5.Z) + ALLZ, - ALZ)

3l

2(-A,. 2, + A2, + A2,

232
Hi,s = 2{A;. 2, + AL Z, + A,LZ,)

Ha’q = 2(A3.Zq + Al‘ZZ - Az.zl) )
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I

Hy,1 = 2(Au.Z1 + As.Zy + Ag.Zy)
Hyyo = 2(-Ay.Zy + As.Zy - Ag.74)
Hy,a = 2(-Au. Z3 + As.Zy + Ag.Z7)
Hy,o = 2(Ay.Zy + As.Zs - Ag.Z2)
Ho,1 = 2(-As.Zy + Ay.Zy + Ag.Z4)
Ho,, = 2(As.Z7 2+ Ay.Zy + Ag.Zy)
Ho,a = 2(~As.Z5 - Au.Zy + Ag.72)
Hyow = 2(As.Zy - Ay.Zs + A3.Z;)
Ho,1 = 2(-As.Z1 + Au.Zy - As.Zy)
He,» = 2(-Ac.Zs + Ay.Zy + As.Z3)
Heys = 2{Ag.Zs + Au.Zy + As.Zy)

Hs,q = Z(AE-ZQ + Aq.zz - A5.Zl)

0s demais elementos sao nulos.

]

3

3



APENDICE D

CALCULO DO GRADIENTE DE f(Z)

Seja a funcao matricial:

A7a1°(2)
= o7

onde f{Z) e dada pelas Equacao 3.50. Segue gque:

= -t

F-1 FZ 0hs3

F(Z) = USsh F3 I3 H

D3sh 03 3 -b

onde 0 e a matriz nula (mxn}; J; e a matriz identidade (3x3): e as
L]

matrizes Fn sao dadas por:

0 7,  -Z.  Is
' -27 0 Is I
S ,
2 Zb -Zs 0 Zf
| -2, -Ze - -I; O |
7. -7, 7, ]

Fa = —— ,

- D1 -



Az L7

| A5 Ze

A L7

A3 Is

-D.2 -

A Ze

Ay Zs
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