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RESUMO - .

Neste trabalhe, saoc comparados quatro procedimentos que utilizam  senso
res inerciais {(girometros) e nio-inerciais (sensores solares e de horizonte)
na determinacdoc de atitude de satélites artificiais de baixa altitude. &4 es
timacdo de estado parametrizade em quatérnions € realizada através do filtro
estendido de Kalmen, com um procedimento adaptativo de estimagio do ruido no
estado. 0 usc dos quatérnions como parametrizagic do estado apresenta alguns
problemas 2 aplicagdo do filtro de Kalman. Estes problemas devem-se a singu
laridade da matriz de covaridncias dos erros no estado parametrizado, que &
uma condicdo dificil de se manter numericamente. 5ac analisados quatro proce
dimentos que evitam esta dificuldade. A comparacioc e a analise do desempenho
destes procedimentos sac efetuadas através de resultados obtidos a partir de
simulagao digital.

CONJOINT UTILIZATION OF INERTIAL AND NONINERTIAL SENSORS IN SATELLITES
ATTITUDE DETERMINATION BY KALMAN FILTER

ABSTRACT

Four procedures that use inertial sensors (gyrometers) and noninertial
sensors (sun and horizon sensors) in the attitude determination aof low
orbits artificial satellites are compared. The parameterized state
estimation in quaternion is made through the extended Kalman filter with an
adaptive procedure for estimation of the noise in the state. The use of the
quaternion as state pavameterization results in some problems in the Kalman
filter application. These problems are due to the error covariance matrix
singularity in the parameterized state, that is a difficult condition to be
numerically maintained. Four procedures that avoid this difficulty are
analysed. These procedures performance comparation and analysis are made

through results obtained from digital simulation.

1. INTRODUCAO

Neste trabalho, analisam~se quatro prace
dimento de determinacao de atitude, wvia £il
tro de Kalwan, aplicades a satélites artifi
ciais de taixa altitude, utilizando semsores
inerciais acoplados ("strapdown') ao veicule
(Joos, 1978; Cardenuto, 1984) e sensores nio
~inerciais. As medidas dos sensores iner
ciais sdo utilizadas para realizar a propaga
cho da atitude através da integracao de suas
equacoes cinemiticas, durante um determinado
periodo de tempo. As medidas dos sensores
nao=-inerciais alimentam os procedimentos de
estimacdo de atitude, os quais permitem a
recalibracas e reinicializacaoc periddicas dos
sensores lnerciais.

Para a representacao do estadoe utiliza-
-se o formalismo de quatérniens, eujas  pri
meiras quatro varidveis de estado consistem
nas quatro componentes do quatérnion e as
tres dltimas, nas derivas dos girometros
{"drift"). O uso de quatérnions como  parame

trizacio do estado possui algumas wvantagens
significativas em relacdo as outras represem
tacoes (Wertz, 1978) {(por exemplo: a matriz
de atitude & algébrica nas componentes  dos
quatérnions que eliminam assim a necessidade
das funcdes trigonométricas), porém, impoem
certas dificuldades a implementacac do  pre
cesso de estimagao de estado via filtro de
Xalman (Lefferts et alfi, 1982). Isto se de
ve 3 nao-independéncia de suas componentes,
que est3o submetidas & norma unitdria, o que
resulta na singularidade da matriz de cova
rifncias dos erros no estado. 0s quatro pro
cedimentos analisades e comparados meste tra
balho evitam esta dificuldade demaneiras dis
tintas. -

Os procedimentos sdo aplicades, via simu
lacio numérica em computador digital, ao pro
blema de estimacio de atitude de um satélite
artificial de baixa altitude, a partir do em
prego do filtro estendido de Kalman combina
do a uma técnica adaptativa do ruido no esta
do (Rios Neto e Kuga, 1982).



* instante tj.

(ii) verifica-se ty,q=tj,, J = 1,2,3,...
Caso esta igualdade”se verifique, va

para a passe (iii). Caso contrario, re

torne ao passo (i) incrementando k de
uma unidade.

(iii) Aplicam-se as equacoes de atualizacio
do filtro de Kalman, com o prccedlmen
to adaptativo de estimacdo do ruido mo
estado, ao ptocessamento das observa
coes dos sensores nio~inerciais corres
pondentes a este instante, a fim de
corr1gir as estimativas. Voltar a se
guir ao passo (i) inctementando j de uma
unidade.
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Fig. 1 - Evolugao do algoritmo neo tempo.

Em todos os procedimentos apresentados,
os ruidos das medidas sio nao-correlacionados
entre si, isto &, a matriz de covariincias
dos ruidos nas observagdes, R(t), é diaronal.
Isto permite que se processem as medidas se
quencialmente para a atualizacao do
e da respectiva matriz de covariancias dos
erros, o que evita uma inversdo matricial na
fase de atualizagdo das estimativas do algo
ritmo do filtro de Kalman (Sorensen, 1966).

Conforme ja mencionado, os quatérnious
como parametrizagdo do estado apresentam al
gumas dificuldades na aplicacic do filero
estendido de Kalman, devido a nao-lndependen
cia de suas compomentes que estdo vlnCUla
das pelo fato de os quatérnions possuirem
norma unitaria (Lefferts et alii, 1982), 1o
got

A3(e) . Gle) =0 , (13)

sendo q(t) a estimativa dada pelo filtro de
Kalwman e Eq(t) 0] um vetor nule da matriz
de covariancias dos erros no estado pois

qT¢t) E[Aq(t).aqT(t)} gt) =

Este vinculo resulta na 51ngularidade da
matriz de covariincias dos erros no estado.
Devido a erros numéricos, esta singularidade
8 dificil de ser mantida durante o processo
de estimacao de estado. 0s procedimentos a
serem apresentados para evitar este problema
baseiam-se em transformacdes que permitem a
substituicdo da matriz de covariancias des
erros no estado por uma matriz nao -~ singular
de dimensdo menor.

3. DESCRIGEZO DOS PROCEDIMENTOS PARA  EVITAR
PROBLEMAS DE SINGULARIDADE DA MATRIZ DE
DE COVARIANCIAS DOS ERROS NC ESTADQ.

3.1 - REPRESENTACAO TRUNCADA DA MATRIZ DE
COVARIANCIAS DOS ERRQS NO ESTADO

Neste caso, o problema de manutencde do
vinculo de module unitarie para os quatér

estado

nions durante o processo de estimagdo € re
solvido, obtendo-se.inicialmente, através da
Equacdo 13, a expressao de uma das componen
tes em fungao das outras tres. A segulr suhs
titui-se essa expressio mas equacgbes cinema
ticas, eliminado dessa forma uma compenente
dos quatérnions destas equacoes. No precesso
de determinagdo de atitude, estimam-se ape
nas as trés compomentes restantes, além das
derivas des gires, calculando 2  componente
eliminada, em cada passo, através da equagdo
do winculo, a partir dos valores estimados
para as trés demais componentes.Considerando
por exemplo, a eliminagio da componente qu,
tem-se o seguinte veter errov de estado redu
zido (Lefferts et alii, 1982):

axe) = [aq(r), ap{e)1T , (14)

onde Ax{t) = x(t) - &(t), sendo x(t) os valo
res propagados do estado; Aq (t)r=[4q1, 0qz,AQ3 ]'T
e Ab(t) = [Abi,Abz,Abgl

0 cdleculo da componente 43y, em cada pas
so, & feiteo através da Equacao 13, que for
nece: .

L4 f
A (G IO ST

onde q(t) = [ﬁ1,ﬁz,ﬁ3}T e qu S30 os valores
propagades do filtro de Kalman.

Essa redugdo do estado para o estimador
implica uma equivalente redugdo da respecti
va matriz de covariancias dos erros gque, nes
te caso, € nio-singular, p01s para o estado
truncado nao existe nenhum vincule que liga
suas componentes, Note que a Equagaoc 15 po
de conduzir a grandes erros quando qu for
pequeno. Isto € evitado eliminando em cada
passo, da forma ecitada, a componente dos qua
térnions de maior magnitude.

3.2 ~ REPRESENTACAQ REDUZIDA DA MATRIZ DE
COVARIANCIAS DOS ERROS NO ESTADO ATRA
VES DO VETOR ERRO DOS QUATERNIONS

Neste caso, o erro dos quatérnions & de
finido como um quatérnion que representa uma
rotagdo infinitesimal,a qual leva a atitude
estimada a coincidir com a atitude verdadei
ra. Define~se o incremento dos quatérnions
por (Lefferts et alii, 1982; Shuster,1981):

6qCt) = qlt) m g~ () , (16)

onde dq(t) = [6q1,5qz,6qs,ﬁqu]T € o vetor com
posto pelos incrementos das compomentes dos
quatérnions. Desde que este vetor correspon
de a uma rotacdo infinitesimal,admite-se que
a quarta componente, dqy, serd unitdria para
mma aproximacdo de primeira ordem (Shuster,
t981). Assim, tedas as informagSes de inte
resse estio contidas nas trés componentes Tes
tantes deste vetor. O vetor de estado, para
este caso, ¢ definido por:

T
=(t) = [5Q1,5QZ,5<13_,‘=1,b2,b31 - {an
A partir das Equagdes &4, 5, 16 e 17, ob
tém-se as equagtes cinemiticas do sistema a

serem usadas no processo de estimaclo de es
tado, A matriz de covariancias dos erros,

At



2. ESQUEMA DE ESTIMAGAD E APRESENTACAQ DC PRQ
BLEMA

O bom desempenho do filtro de Kalman de
pende, entre outros fatores, da precisao do mo
delo dinamico urilizado nas sucessivas fasas
de propagacao da estimativa mais recente en
tre instantes de amostragenm. 0s sensores 1ner
ciais do tipo glrcmetro, recalibrado pErlOdl
camente Com aux11 io de sensores nac--:l.ner
ciais, permltem a utilizacao somente do mode
lo cinemitico e dispensa a necessidade de co
nhecimento do modelo dinamico completo de
atitude (Lefferts et alii, 1982) para as ci
tadas propagacoes.

Q0 emptego do filtro estendido de Kalman
(e.g.: Jazwlnskl, 1970) na forma orxg:nal ra
ra estimacdo de atitude geralmente & compro
metide devido a problemas de divergéneia. A
dlvergenCLa € normalmente resultante de im
precisoes de modelagem, de instabilidade nu
'merlca do algoritmo e de hipoteses de llnea
rlzagao adotadas {(Jazuwinski, 1970}.Para el1
minar este comportamento, utiliza-se um pro
cedimento de estimagio adaptativa, em tempo
real, do nivel de ruido a ser incluido na di
namica do sistema (Rios Neto e Kuga, 1982)
Por este procedimento o nivel de ruide e es
timado de modo a ser mantida uma coerencxa

estatistica entre o ruido no estado e o resi

duo das observacoes.

As componentes do estado de atitude do
satélite sdo compostas de duas partigdes: a
primeira, q{(t), € formada pelas quatro compa
nentes dos quatérnions; e a segunda, b(t},pg
ios erros tendenciosos (derivas) dos girdme

tros nos trés eixos do referencial do satélz

te, ou seja:
x(t) = [ q(t), b(DIT , %)
onde q(t) = [q1.Qz,Q3.Qu]1.eb(t)=[b1,b4.ba]{

0 vetor de erros reais das astimativas

do estado e a matriz de covariancias dos er

ros no estade sao definidos por:
Axe) = x(e) - () , {2)

P(t) = E [Ax(t).AxT(e)] , (3

onde %(t) € a estimativa do estado no instan

te E.

0 modelo cinemdtico da atitude de saté{i

tes artificiais, parametrizados em quater

_nions, € dada por {Lefferts et alii, 1982):

£ 40 = 8 @) ate) 4)
% (e) = ngft) . (5)
onde: )
wit) = ule) - b(e) - ny (e} , (6)
To w, v, v
-w 0 W,
agw(e)) =f % yl1,
wy -wx Q wz
"W —wy -, o

sendo w(t) = [w ,w »W ] o vetor,, velocidade
angular real; u%t) [v ,u ,u_} ovetor ve
locidade angular medide %elgs girdmetros;
n1(t) e na{t) os ruidos aleatsrios, por hipd
tese, com distribuicgOes gaussianas de média
nula e covariancias dadas por:

E[na{e)ni (D] = q(O)8(e-1) , (8

E[na(tInal(1)] = Qadeds(e-T) , (9)

e 8(t-T) & a fungao delta de Dirac.

Considerande a Equacac 1, o modelo cine
mitico dade pelas Equacdes 4 e 5 pode ser des
¢rite na forma:

#(t) = E(x(t),t) + c(t) nle) , (10)

onde x(t) € o vetor de estado de dimensdo nj
f(x(t},t) € uvma funcdo vetorial nio-linear do
estado e de dimens3o n; G(t) & uma matriz
nxm continua & dependente do tempo; e n(t)=
[nu(t}, ng(t)]” € um vetor de pertubagdes pu
ramente aleatoria de dimensiaa n.

Este modelo serd utilizado para a propa
gacdo da atitude entre instantes de amostra
gem de observacbes, com auxilio dos valores
da velocidade angular medidos pelos sensores
inerciais {gxrometros) 4 utilizagdo dos sen
sores inerciais permlte que se evite o  uso
das equacoes dinamicas do sistema.A inclusao
do vetor b(t) nas eguacoes cinematicas tem

por objetivo permitir a estimacdo conjunta
- -
das derivas dos girometros.
Considerem-se as observacdes relativas

acs sensores nao-inerciais na forma:
¥(t) = hixle)d,e) + i), 1)

onde Y(ty) € o vetar de observagbes de dimen
sdo my h% (tk) ty) € um vetor de dimensdo m
de funcdes naoc-lineares do estado: vty e
um ruido brance gaussiano com média nula e
covaridncia dada por:

E[V(t;) \IT(t:j)] = REDS(Et) ,  (12)

senda 6(t,-t.}) a funcdo delta de kronecker
e R(t;) a matriz de covariancias associada
ao ruido V(t;) nas medidas. Sio ainda supos
tas as segulntes hlpoteses adicionais: o ru1
do no estado, n(t), é nao-correlacionado tan
to com 0 estado inicial quanto com o rtuide
nas observagoes, assim como este Gltimo é
nde-correlacionado com o estado {e.g.:
Jazwinski, 19870).

Na Figura 1 apresenta-se um diagrama es
quemdtico da evolugdo do processo de estima
¢cac, de modo a facilitar o entendimente do
algoritmo utilizado nos procedimentos a  se
rem apresentados. Este algoritmo consta das
gseguintes etapas:

(i) propaga-se o estado do sistema e a res
pectiva matriz de covariancias dos er
ros no estado do instante tk ao tk i
com o auxilio das equacoes c1nemat1cas
da atitude (Equagoes 4 e 5) e com o
valor da velocidade angular‘obtlda atra
vés das medldas dos girometros para o



considerando-se o vetor de estado dade pela
Equagac 17, & nao-singular, j& que para este

novo estado inexiste o vinculo de norma uni

taria.

3.3 - REPRESENTAGAO REDUZIDA DA MATRIZ DE

COVARTANCIAS DOS ERROS NO ESTADQ, EM~

PREGANDC PROPRIEDADES DA MATRIZ DE RO-

TAGAO.

A matriz de rotagcdo de dimensi3o 3x3 a
qual transforma a matriz de atitude estima

da do instante t' para t, & definida por
(Lefferts et alii, 1982):
At,t') = aGED aATGe:") , (18)

onde A(q(t)) e A(q(t')) representam as matri
zes de atitude em funcdo dos quatérnions re
lativas aos instantes t e t', respectivamen
te (Wertz, 1978). -

Da Equacao 18 pode~sa obter a  seguinte
relacao (Lefferts et alii, 1982):

Ae,e") = 2780, £ 2@ (")), (19)

onde 0{t,t") € a partigio da matriz de tran
sigdo de estado para o SLStema da Equagao &,
isto €, relatlvo, apenas As quatro prlmelras
compenentes do vetor de estado, ou seja, as
quatro componentes do quatérnion e:

- -
by -3 2
) B e ~n
PR = & (20)
~q1 -1y

-a{J

Utilizando a Equacae 19, consegue—se re
duzir a dlmensao da matriz de transigao de
estado e, consequentemente, reduziy a dimen
s2o da matriz de covariancias dos erros
(Lefferts et alii, 1982) Esta reducdo lmp11
ca uma matriz de covariancias 6x 6 sem singu
laridade, A utilizacao da matriz reduzida
permite que se mantenha o v1ncu10 imposto pe
la norma unitiaria dos quaternlons e se volte
a forma de representagdo 7x 7 sem que se per
ca a singularidade desta matriz devido ao
acimulo de erros numéricas durante o proces
so de estimagéo Para estimar o estado, def1
nido na Equacac 1, transforma-se o ganhe de
Kalman da forma reduzida em forma original,
fazendo o processo inverso de reducio ut111
zado na determinacgdo da matriz de covarlan
cias dos erros no estado reduzido.

3.4 - PROCEDIMENTO EASEADO EM RENORMALIZACAO

PERIODICA DOS QUATERNIONS

Neste procedimento, raoc se utiliza ue
nhum | PTOCesso para a reducdo da matriz de co
varidncias dos erros no estado. A manutencac
do vinculo de norma unitiria € efetuada atra
vés da renormallzagao dos quaternlons apos
cada atualizagdo durante o processo de esti
macdo de estado {Cardenuto et alii, 1984) os
resultades relativas a este caso sdo também
apresentados,

4. DESCRICAC DOS TESTES EFETUADOS E APRESEN-
TACAQ DOS RESULTADOS OBTIDDS

0 esquema de simulacio adotado consta ba
sicamente de dois modelos: um modelo de ava
liagcdo formado pelo simulador de atltude, pe
las observacdes dos semsores ndo - inerclais,
e pelo simulador dos girometros; e um modelo
de trabalho utilizado no processo de estima
gdo de atitude viafiltro estendido de Kalman.

05 testes dos procedimentos foram efetua
dos a partir de simulagao do satélite TD=-14
(European Space Agency-ESA, 1977), cuja alti
tude € de aprox1madamente 5350 km, caracteri
zado pelos seguintes elementos  keplerianos
iniciais: semi-eixo maior a=6.910km; excen
tricidade & = 0,0027; inclirnagao i=97,6
graus; ascensdo retaz ¢ = 317,9 graus; argu
mento do perigeu w = 90,6 pgraus; anomalia ﬁg
dia M = 15,3 graus. As velocidades angulares
e 08 valores dos quatérnions iniciais adota
dos foramiw, =0,052(rad/s) jwy = 0,052(rad/s);
wy =0,078(rad/s); q1=0; q,=0; q3=0; qu.=1.

As cbservacoes dos sensores nao-iner
ciais foram calculadas a partir de  atitude
gerada com o modelo de avaliagdo(More,1983),
somando a seguir aos valores assim calcula
dos os_erros aleatdrios com desvio padrao de
1% 107" rad (Wertz, 1978). Baseado no girome
tro integrador (Todman et alii, 1977; Carde
nuto, 1984}, foi realizada a simulacdo de
um sistema "strapdown'' para obter dados de
velocidades angulares que seriam obtidos pe
los girometros a partir dos dados reais de
simulacdo, considerande um erro aleatdrio com
desvio padrdo de 1x 10 “(rad/s). Os erros
aleatdrios foram cbtidos a partir de uma sub
-rotina geradora de numeros aleatorios gaug
sianos,

As condigodes iniciais para o  estimador
foram obtidas a partir das condigdes ini
ciais parg a simulagdo adicionands um erro
de 1x 10" para os quatérnions ¢ de 1 x 107°
(rad/s) para as derivas dos girdmetros. A
matriz de covariincias dos erros mo  estadp
inicial foi considerada diagonal e formada
pelos quadrados dos desvios padrdes iniciais
dos quatérnions e das derivas dos girdome
tros.

Para a analise dos resultados obtidos sao
calculados a cada instante o errc real e o
erro estimado, assim definidos:

~ erro real em quatérnions:
4 1
_ _n oy 2
Aq = [;E, (a; qi) 1 (21)
- erro estimado em quatérnions:
- 4 ik
Ag = [iEI P(i,1)] (22)

0 erro real e o erro estimade em atitu
de {quatérnions) dos quatros procedimentos
s30 apresentados nas Figuras 2,3,4 e 5, com
a finalidade de avaliar o desempenho do £il
tro em cada caso,utilizando um intervalo de
propagacdo de: tk+1 -tg=0,1s e um interva
lo de atualizagao de : tp-ty = 1 s.



'— . —‘ As anal:.se das Figuras 2,3,4 e 5 mostram
' T T T v a coetenc1a estatistica das estimativas, is
to &€, o filtro apresenta um bom desempenha
para todos os procedimentos apresentados, pois
o erro estimado, fornecido pela diagonal da
matriz de covariancias dos erros noc estado,
esta de acordo com 08 erros reais cometidos.
A técnica do ruido adaptativo adotado mneste
trabalhe mostrou-se adequada para assegurar
boas caracteristicas de convergéncia ao le
B S TR TR S— .::_J tro estendido de Kalman. Verificou-se ainda,

@

ERRD LUATERNIOH
-

ne at -
— . peTTe RO pelos resultados dos testes, que os tras
peestatanoes BSTIH - procedimentos que utilizam processos de re-
’ _J ducdo da matriz de covariidncias apresentaram
Fig.,2 - Erros real e estimado em quater resultados mais conservadores que aquele des
nions (Secac 3.1}, crito na Segac 3.4, além de uma ligeira re

dugdo no tempo de processamento computacio

- nal.
r-ua' T T —1 .
Para o processo normal de estimagao, is
to &, sem nenhum artificio matemitico  para

acumulados durante o processo de estimacdo de
estado. Estes Errostendemziaumentara caracte
| ' ristica da matriz de covariancias dos erros
eeven” rsecy o no estado, podendo conduzir a autovalores ne
pn— 1 gatives (Lefferts et alii, 1982).

2 o evitar o problema da singularidade,verificou
& -5€ que a norma dos quatérnions diverge do
3 valor unitdrio de maneira praticamente 1i
- i near, isto ocorte devido acs erros numErlCOS
[
3
w

. 5. CONCLUSEO
Fig. 3 - Erros real e estimado em quater ————

nions {Secao 3.2). A representacde que utiliza a matriz de
covaridncias dos erros no estado de dimensdo
7x 7, com renormalizacdo periddica dos qua
térnions (Segdo 3.4), é o procedimento gqua
apresentou a maior carga computacional, con
forme o esperado, ja que os outros. utilizam
uma reducdo de dimensao.

A representa;ﬁo truncada da matriz de co
varifneias dos erros no estado mantém as pTO
prledades da caracteristica da matriz, mas
ndo resulta em economia significativa de tem

) OO VU SO S S S po de computagdo em relacdc a representacio
(. HJ:WE 1SEE) — apresentada na Segdo 3.4, devido a necessida
| O T— £5T14. de da implementacdoc da matriz de transicdo

__J de estado de dimensdo 7x 7 a cada instante,

sendo a sua transformagdo para a dimensao

Fig. 4 - Erros real e estimado em quatér 6x6 feira somente nos instantes de atualiza
nions (Secdo 3.3). ¢2o. A carga computacional necessdria para

r_'m. ——— —_1 fazer esta reducgdo cancela praticamente to

da a economia computacional conseguida com
0 esquema de atualizaco utilizado num espa
¢co de dimensdc menor. -

A representacdo reduzida da matriz de co
variancias dos erros mno estado, para os dois
procedimentos que empregam deste recurso,
presarva as propriedades da  caracteristica
da matriz com simplificacao computac1onal con
Ny T e — | sideravel, pois a matriz de trarsigioc de es

ERPD GUATERN1ON
&

e T A awr e L <ar
e e (PE9 — tado e a respective matriz de covarizncias

T i | dos erros sio computadas somente na forma re

! duzida, ndeo sendo necessiric o retorno is ma

Fig. 5 = Erros real e estimado em quatér trizes de dimensao 7x 7. Qutra vantagem des
nions (Secao 3.4). - tes dois procedimentos com relacgzo ao qye
utiliza a representacao truncada da matriz

de covariancias ¢ a inexisténcia do problema

numérico relacionado ao calculo do erro do



quatérnions eliminado via equagde de vincu
lo.
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