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RESUMO
Neste trabalho apresenta-se um algoritmo, aplicavel em tempo real, de
senvolvido para a estimagdo otima de atitude de satélites artificiais. A es

timacao da atitude em cada instante de amostragem ¢ feita em duas fases. Na
primeira obteém-se uma estimativa preliminar por minimos quaérados, baseada
apenas em informacoes instantaneas de sensores de atitude nao-inerciais,uti
lizando o algoritmo conhecido como QUEST("Quaternion Estimator"). N segun
da fase, a estimativa preliminar, depois de tratada convenientemente, € uti
lizada como observaciao a ser processada por um estimador estocastico que
utiliza um modelo dinamico para propagar informacoes de estimativa passa
das: o filtro estendido de Kalman. O procedimento é testado, via simulacao
numeérica em computadar digital, aplicado ao problema de delermlnacao da ati
tude dos tres eixos de um satélite artificial com estabilizacao per gtadlen
te de gravidade e dotado de sensores de atitude dos tipos solar Emngnetlca.
A analise dos resultados evidencia o bom desempenho em termos de precisio,
robustez e tempo de processamento, comparativamente a aplicagao direta de

um filtro estendido de Kalman no processamento das observacoes geradas pe
los sensores de atitude.

A PROCEDURE FOR ATTITUDE DETERMINATION OF ARTTFICIAL SATELLITES UTILIZING
TECHNIQUES OF STATIC AND DYNAMIC OPTIMAL ESTIMATION

ABSTRACT

This work presents an alporithm for optimal attitude ecstimation of
artificial satellites, suitable for real time applications. The attitude
estimation at each sampling time is made in two phases. In the first one a
preliminary estimation is obtained by a least squares method based only on
instanteneous information from noninertial attitude sensors. This is made
by using the alporithm known as QUEST(Quartenion Estimator). In the
second phase, the preliminary estimate, after conveniently treated, is
used as an observation to be processed by a stochastic estimator: the
extended Kalman filter. The procedure is tested by means of numerical
simulation in a digital computer in a problem of three-axis attitude
determination of an artificial satellite. This is a gravity pradient
stabilized satellite and utilizes attitude sensors of two typcs: solar
and magnetic. The analysis of the results shows gnod performance in terms
of precision, robustness and processing time comparing to direct
application of an extended Kalman filter estimator.

1. INTRODUGAO

Determinar a orientacao angular de um 8

télite ao redor de seu centro de massa, ou
seja, sua atitude, constitui uma tarefa es
séncial tanto para avaliar o desempenho do

sistema de controle de atitude egrhita, como
para interpretar corretamente os resultados
dos experimentos realizados a bordo pela
carga util. Diversos métodos podem serutili

zados para a determinacdo de atitude, cada
um deles adequado a aplicagoes tipicas con
forme forem os requisitos relacionados com

6

a precisdo na estimativa e com o tempo de
processamento disponivel para isso.
Neste trabalho apresenta-se um  procedi

mento para determinacao da atitude de satéli
tes artificiais através da combinacio de
duas técnicas comumente utilizadas isolada
mente para esta finalidade: o filtro estendi
do de Kalman (Jazwinski, 1970) e o alporitmo

QUEST (Shuster and Oh, 1981). Assim, viabili
za-se um procedimento automdtico que pode
ser implementado em tempo real, o qual, por
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incorporar as vantagens de ambas as  técni
cas, permite maior abrangéncia de  aplica
¢oes, o que torna o desempenho global do pro

cedimento melhor quando comparado com o de
sempenho de cada técnica aplicada separada
mente.

2. REPRESENTAGAO DA ATITUDE

A representagao da atitude e sua dinami
ca podem ser supridas por Angulos de Euler,
clementos da Matriz de Rotacao (Matriz de
Atitude), Vetor de Gibbs, Quatérnions, além
de outras representagoes menos usuais, Qua
térnions, com a finalidade de caracterizar
a atitude, tem sido utilizados em diversos
trabalhos na area (Wertz, 1978; Lefferts et
alii, 1982; Bar-Itzhack e Oshaman, 1985),
nos quais suas vantagens sao evidenciadas.

Neste trabalho a parametrizacio da ati
tude ¢ feita através de quatérnions, tendo
em vista as simplificacées e facilidades que

esta parametrizacdo oferece. Assim  sendo,
© vetor de estado para o satélite serd com
posto pelos elementos do quatérnion de ati
tude e pelos elementos do vetor velocidade
angular do satélite em torno de seu centro
de massa, ou seja:
T T T

X(t) A [q (e) : w(r)) , (1)
que tem dimensao sete.
3. FILTRO ESTENDIDO DE KALMAN

Nesta secao faz-se uma breve revisao

das principais equagoes do filtro estendido
de Kalman (Jazwinski, 1970) vi
sando introduzir a notacao que sera utiliza

da na proxima secao.
Considere-se um sistema dinamico cuja
equacdo de estado € dada por:

X(t) =f£[X(t),t] + 6(t) n(r) , (2)
onde X(t) € o vetor de estado dedimensio n;
f é uma funcdo vetorial dos elementos do es
tado; G € uma matriz (nxr) com elementos
continuos no tempo; n(t) €, por hipdtese,um
vetor de dimensdo r que representa o ruido
dindmico no estado, que possui distribuicio
gaussiana com estatistica dada por:

E[n(t])) = 0 ,
E[n(t) nT(t+at)] = qQ(r) &(ar) (3)

onde E[.] denota a operacdo expectancia e T
indica operaciao de transposto.

A informacio a priori sobre o vetor de
estado e caracterizada por:
EIX(I:O)] = X(to) X )

T
E[(K(to) —xo}(x(to) -X) ]-P(to) =P

0 filtro estendido de Kalman aplicado ao
problema de estimacao de estado e constitui

do por duas fases que serepetem sucessivamen
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te: afase de propagagao doestado e respectiva
matriz de covariancia doerro entre instantes
de amostrageme afase de atualizacao, na qual
as informacoes contidas nas observacoes presen
tes sao incorporadas A estimativa propagada.

As equycées do filtro estendido de Kalman
relativas a fase de propagacio sio as seguin
tes (Jazwinski, 1970):

d = ™
>y X(t) = £[X(t),t] , (5)

para a propagacao das estimativas do estado,

el

P(t) =F(E)P(E)+P()F (£)46(t) QGT(E) ,  (6)

onde:

)
F(t) = SRT f[x(t).t]|¥(t).3(t) = 1R

para a propagacao da matriz de covariancia do
erro.

Admita-se que se dispoe de um conjunto
de m medidas referentes ao instante tp, rela

cionado com as variaveis de estado atraves
da seguinte fungio de observacio:
Yy = h(xk} Ve (8)

onde Y representa o vetor de observagcao de
dimensao m; Xy representa o vetor de estado
no instante tgs v e vetor m dimensdo que re
presenta o ruido Eas observacoes neste ins
tante, sendo, por hipotese, um processo bran
co gaussiano discreto com estatistica dada
por:

E[vk] =0,

T
E[vk yj] = Rk Gk,j A

onde R, ¢ uma matriz mxm positiva definida,e
fk,j € o simbolo de Kroenecker,

(9)

A estimativa de minima varidncia para o
estado xp, que incorpora as informacdes con
tidas tanto nas medidas passadas quanto nas
relativas ao instante ty, € dada por:

ik(+) = ik{—)+Kk{yk-h(ik(-))} ,

onde K € a matriz ganho de Kalman dada por:

(10)

T T =1
K, -Pk(-)uk[nkpk{-)uk +R ] = (11)
e H ¢ a matriz linearizada das medidas, da
das por:
El
M = e MO Loz (12)

A equacao para o calculo da matriz de co
variancia‘do erro referente a estimativa do
estado no instante t, ¢ dada por;

Pk(+) - (I—Kkﬂk) Py (-) . (13)
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As equacoes (10) a (13) sio as equacdes

relativas a fase de atualizacio do filtro
estendido de Kalman.
4. PROCEDIMENTO PROPOSTO
Conglderando o vetor de estado defini
do pela equacio (1), a equacio (2) fica cg
locada na forma:
x(t) = £(x)+6(t)n(t) (14)
onde
T T T
A [fl le ;
¢’ A [003x4) 1 1Ox4)] (15)
E] = f‘(va) »
W o= £,(0) + n(t) , (16)
sendo n(t), por hipotese, um processo bran

co gaussiano, de média nula e matriz de co
variancia diapgonal Q, de dimensio (3x3) nio

-correlacionado com o estado nem com as OE
servacoes,
0 método desenvolvido por Shuster e Oh

(1981), conhecido como Algoritmo QUEST ("Qua
ternion Estimator"), é um estimador estati
co que apresenta uma solucido otima baseada
no critério de minimos quadrados para a ati
tude parametrizada em quatérnions.

0 desenvolvimento do procedimento de es
timacao de atitude proposto neste trabalho
baseia-se na utilizacio do Algoritmo QUEST
para gerar estimativas prellmlnnres do qua
térnion de atitude que vio alimentar, como
observacoes do estado, o filtro estendido
de Kalman.

A matriz de covariiancia do erro associa
do ds componentes do quatérnion ¢ nao-dia
gonal e singular. 1lIsto & ressaltado,
por exemplo, por Shuster e Oh (1981),
Lefferts et alii (1982) e decorre diretamen
te do fato de as quatro componentes do qua
térnion serem su]e1tas ao vinculo do modulo

deste ser unitario. Desta forma, a utLIIzE
cdao direta de quatérnions como observacées
acarreta uma dificuldade adicional durante

a fase de atualizacio do filtro: especifica
mente dificulta o cdleculo do ganho de Kalman
(equagao 11); que requer a inversio de

uma

matriz de dimensao 4x4, formada pela soma
de duas matrizes com o mesmo tipo de stngu
laridade, o que resulta na pratica numa ma
triz. mal condicionada. =
A sdlugio para este problema de singu
laridade reside em nao estimar diretamen
te as variaveis de estado dadas pela Equa
cao (1), mas sim estimar incrementos des

tas varidveis através de um filtro esten
dido de Falman que utiliza como observacao
um quatérnion incremental. Através de um
procedimento similar ao proposto por
Lefferts et alii (1982), considera-se que
o erro cometido na estimativa doquatérnion
seja um quatérnion incremental que repre

9438

senta a transformacio de coordenadas' do re
ferencial estimado para o referencial verda
deiro; assim tem-se:

g b 0q (17)

onde 8q € o quatérnion incremental, q, € o
quatérnion verdadeiro, q* é o quatérnion es
timado conjugado e ® indica multiplicacac na
algebra de quatérnions.

Admitindo que o quatérnion propagado (q)
seja uma informacao a priori para a fase de
atualizacdo do filtro, o vetor de observacio

fica dado pela sepuinte equacio:
86 = 2@ q¥ez (18)
onde
. UG 3 =13 =9,
Z(a)=|-ay a, a, -q, ; (19)
q2 "q| QZ. _q3
q( € o quatérnion estimado pelo algoritmo

QUEST; 6qQ € o erro angular entre a  estima
tica QUEST e o quaternlcn propagadn, cuja ma
triz de covariancia do erro & nio-singular
(Shuster and Oh, 1981), dada por:

T Q

E[£ £7) = Pao (20)

Define-se entdo um vetor de estado redu
zido, de dimensao 6, que sera utilizado na
fase de atualizacao do filtro como:

=T

X = [GT $ HF] " 21)

q

As variaveis de estado propagado e res

pectiva matriz de covariincia do erro sao

transformadas nas variaveis de estado reduzt
do, como se segue:

ik(—) - 8T (@) 2, (22)
B ) = 8T @ B () 5@ (23)
onde
TZ(3) - 0(4x3)]
Sm | « o va : (24)

0(3x3) « 1(3x3)

De maneira andloga ao desenvolvimento
proposto por Lefferts et alii (1982), as equa
coes para a atualizacao das estimativas do

estado reduzido e da respectiva matriz de co
variancia ficam na forma:

!Neste ponto o leitor deve atentar para o fa
to de a ordem adotada na traneformacao de
coordenadas (equacao 17) ser contraria auti
lizada por Shuster e Oh (1981). Deve-se aten
tar, ainda, para uma aparente discrepancia
em relagio ao &q definido por Lefferts et
alii (1982), € que este, embora utilizando
a mesma ordem para a transformagao, empre
ga uma regra invertida de multiplicacio de

quatérnions, ao contrario do presente traba
lho.
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X =% () 4k ég , (25)
P+) = (kM) B () (26)
onde
K, = §k(-} u (n B n + pQ =L (27)
o= [10x3) : 0(3x3)] (28)
Para obter as varidveis de estado origi

nais faz-se a transformagao contraria, ou se
ja:

Rk(+) = 5(q) Rk(+} ; (29)
= T

Pkf+) = 5(q) Pk(+) 5 (q) (30)
5. RESULTADOS OBTIDOS

Para testar o procedimento foi simulada
numericamente em computador digital a atitu
de de um satélite em orbita aproxlmadamente
circular, a 700km de altitude com 28° de in
clinagao, sujeito a torque devido & atracio

gravitacional, ao arrasto atmosférico e a ra
diacao solar. Simularam-se a seguir dados de
saidas de sensores de atitude considerando
sensores do tipo solar e magnético a serem
utilizados no processo de eslimacao de atitg
de como observagoes do estado, (Moro, 1982;
Lopes et alii (1982).

Uma vez simulada a atitude do satelite e
as observacoes de seus sensores  (incluindo
erros aleatdrios e/ou tendencionsos) através
das rotinas de simulacao, a rotina de estima
cao implementada a partir do procedimento
proposto neste trabalho calcula, com base
nas observacoes, uma estimativa para a atitu
de do satélite. Com isto, pode-se  comparar
os valores simulados (valores reais) com os

estimados e avaliar a eficiéncia do procedi

mento.

Resultados ilustrativos sdo apresentados
nas Figuras 1 a 5, onde se observa que o er
ro real cometido nas estimativas
na faixa de incerteza prevista pelo filtro,
tanto em quatérnions (q) como em velocidade
angular (W). Observa-se ainda um ganho em
termos de precisdo, em cada um dos trés ei
xos, quando, se compara a estimativa da atltu
de obtlda pele procedimento proposto com a
obtida pela aplicagao do algoritmo QUEST.

Neste trabalho os erros nos vetores de
observacao sao considerados por hipotese co
mo erros, aleatar1os; no entanto, osensor ma
nético € sensivel a erros tendenc1osos devi
do a interferéncia do campo mapnético
no gerado, principalmente, pelos  equipamen
tos de bordo. Efetuaram-se entao tcstes para
verificar quantativamente a influéncia do
nao-modelamento no f-1tro das tendenciosida
des na precisao da estimativa do estado.

ra
ra isso foram acrescentados as observacoes
simuladas refercntes ao magnetdmetro erros

tendenciosos.

permaneceﬁ

exter
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A Figura 6 ilustra o resultado de umtes
te tlplco onde o nivel de tendenciosidade
varia de zero a 12%, ficando evidente a ro
bustez do procedimento proposto quando com
parado com o algoritmo QUEST e com o filtro
de Kalman aplicado diretamente no processa
mento das observacoes do sensores. -

Uma descricdo mais detalhada a respeito
dos testes aos quais o procedimento foi sub
mentido € encontrada em Varotto (1986).
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Fig. 1 = (1) precisio estimada (8q);

(2) erro real (Aq).
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Fig. 2 = (1) - algoritmo QUEST;
(2) - procedimento proposto.
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Fig. 3 - (1) algoritmo QUEST;

(2) procedimento proposto.
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Fig. 5 - (1) precisio estimada (dw);
(2) erro real (Aw).
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Fig. 6 - (1) filtro estendido de Kalman;
(2) algoritmo QUEST;
(3) procedimento proposto,

6. CONCLUSOES

A andlise do desempenho do estimador mos
tra que o procedimento cumpre os objetivos
propostos, conciliando as caracteristicas po
sitivas das técnicas utilizadas (filtro es
tendido de Kalman e algoritmo QUEST) num tni
co procedimento. Apesar da modelagem dinami
ca simplificada, o procedimento foi robusto
o suficiente para assegurar a convergencia,
estimando a atitude do satélite e sua velo
cidade angular com uma precisio razoavel, mes

mo na presenca de erros tendenciosos nas
servagoes.

0 fato de utilizar, para o filtro, obser
vagoes geradas a partir deestimativas otimas

ob
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locais da atitude, portanto mais precisas

que as observacoes dos sensores, permite
que se obtenha um ganho de precisdo em rela
¢do tanto ao filtro de Kalman alimentado d1
retamente pelas observagoes dos sensores co
mo ao alporitmo QUEST isoladamente. O ganho
em relagao ao algoritmo QUEHT se deve prin
cipalmente a 1ncorpuracan da memoria dlnamt

ca do filtro de Kalman asestimativas esta
ticas geradas por esse algoritmo. -

Com relagao ao tempo de processamento,
uma andlise preliminar indica que, por se
trabalhar com um estado de dimensio reduzi
da, associado ao fato de se evitarem os cal
culos de derivadas devido ao processo de II
nearizacao das observagoes, houve reducio
do tempo de processamento superior ac  gas
to pelos calculos devidos ao uso de algorit
mo QUEST para gerar as observacoes, E:taann
lise preliminar sobre o tempo de processi
mento mostrou que o procedimento proposto e
promissor com relacao a satisfacao dos re
quisitos para aplicagoes onde se requer pro

cessamento em tempo real.

APENDICE A

Equagoes de Estado

Considerando as varidveis de estado

P2
ra o sistema dinamico definidas pela equa
cao (1), as funcoes vetoriais fqlq,W) e £,
(W) que aparecem na equacao (16) ficam da

dos por:

= Wil
wy X q!
W 0 W
E (q|w) " = z " qZ
NN 0 a,
:w M, 4, 0| aq,
e
EZ(Nx) = Ai Ny T“llz '
EGUNY =Xy W M. s
fZ(HZ) = X3 Hx “y 7
onde: Xl = (Jy - Jz)!.]'x Z
32 = (] = Jx)ny .

A3 =(J ~J)a1 ,
x y z

sendo q1,92:93 © 4, as componentes doquatég
nion de atitude; W, e Wy as componentes do
vetor velocidade angu{ar do satélite, e Iy

Jyy Jy 08 trés momentos principais de iner
cia do satélite,

APENDICE B

Algoritmo QUEST

Apresentam-se a seguir as equacdes basi
cas para o algoritmo QUEST (Quaternion Estl
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mator), segundo desenvolvimento

proposto
por Shuster e Oh (1981).

Para iniciar a descricﬁo deste procedi
mento, supcnhause, a principio, que se pre
tenda estimar a matriz de atiLude (A) segun
do o critério de minimizacio do

seguinte
funcional:
1 ?
L) =5 ) a, Hi-a 9i| (B.1)
i=
sendo ? os versores de observagao, 0 os sen
sores de referéncia, A a matriz de atitude

e a;z;; i=1,

i »0 um conjunto de pesos nao-
negativos SUJEItOS a vinculo dado por:
n
Y a, =1 . (B.2)
i i
=1
Define-se a seguir uma funcio ganho co
mo:
n
8(A) 4 1-LGA) = ] a, T, 40, .(8.3)
i=1
Expressando a matriz de atitude em ter
mos dos clementos do quatérnion (q), a ex
pressao (B.3) fica escrita como:
s (B.4
g(q) =a Kgq , B.4)

onde K ¢ uma matriz 4x4, funcao dos vetores
de observagao e de referéncia.

0 quatérnion q € dado por:

E sen (0/2)
cos (0O/2) °

=

(B.5)

onde E é o eixo de rotacdo e 0 o angulo de
rotagao em torno do eixo E. 0 quatérnion sa
tisfaz a um unico vinculo, ou seja:

q 3 =1 . (B.6)

A maximizacao da fungao ganho g{q) su

jeito ao vinculo dado pela equacio (B.6) !e
va a:

(B.7)

Desta forma, q € um autovetor da matrlz
K, e assim g(q) e maximizado se Qopt e esco
lhido como sendo o autovetor de K associado
ao maior autovalor.
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