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14. Resumo/Notas

0 controle da atitude de um satelite e a andlise dos expe
rimentos realizados por sua carga util frequentemente requerem a deter
minagao da atitude com restrigoes de tempo de processamento e de preci
sao. Neste trabalho desenvolve-se um algoritmo de estzmacao otima aplt
cavel em tempo real, em condigoes adversas (fase de aquisigao de atitu
de, por exemplo), em que 05 torques externos nao sdo totalmente conhecil
dos e tem efeitos sensiveis na dimamica da atitude. Para _tanto, utiliza
—8e o filtro estendido de Kalman combinado eom compensagao do modelo di
namico e com dosagem adaptativa do ruido no estado. Assim, os torques ex
ternos atuantes (tais como gravitacional, magneético, aervodinamico e de
pressac de radiagac solar) sdo dinamicamente compensados no  estimador
por um processc de Gauss-Markov de primeira ordem e seu efeito congunta
estimado com © estado do sistema; concomitantemente, uma tecnica de rut
do adaptativo e empregada, a fim de evitar a ocorréncia de divergéncia
na estimativa, pela imposigac de coeréncia estattst@ca entre  peaiduce
das observacoes e erros estimados. O algoritmo ¢ testado com dados de
simulagao para um satélite com movimentos em trés eizos, equipado  com
sensores do tipo solar e de horizonte. A quualidade dos resultados obti
dos indica que o procedimento tem um bom desempenho com precisoes coe
rentes com 08 erros nos sensores.

15.

Observagoes Fste trabalho serd apresentado no 49 Congresso Brasileiro
de Automatica, que serd realizado de 14 a 17 de setembro de 1982, em
Campinas, SP.
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. Resumo

0 controle da atitude de um satélite e a analise dos experimentos reali

zados por sua carga util frequentemente reguerem a determlnagao da atitude
com restrigoes de tempo de processameinto & de prec1sao. Neste trabalho desen
volve-se um algoritme de astimagdo dtima aplicavel em tempe real em condl
¢6es adversas (fase de aquisicao de atitude, por exempleo), em que os torques
externos nio sao totalmente conhecidos e tém efeitos sensiveis na  dindmica
‘da atxtude. Para tanto, wtiliza-se o filtre estendido de Kalman combinado com
compensacio do modelo dinamico e com dosagem adaptativa do ruido mo estado.
A551m, 05 torques externos atuantes (tais como gravitacional, magnetlco dero

dindmico e de presszo de radiacdo solar) sio dinamicamente compensados ne es

timador por um processo de Gauss-Markov de primeira ordem e seu efeito con
junte estimado com o estado do sistema; concomltantemcnte, uma técnicade ru1
do adaptative € empregada, a fim da evitar a ocorréncia de divergéncia na es
tlmatlva, pela imposicao de EDerenLLa estatistica entre residuos das observa
¢coes e erres estimados. O algorltmo ¢ testado com dados de simulacao para. um
satélite com movimentos em trés eixos, equipado com sensores do tipo solar e
de horizonte. A gualidade dos resultados obtidos indica que o  procedimento
tem um bom desempenho com precisdes coerentes COm QF EY¥0S NOS Sensores.

Artificial Satellites Attitude Adaptive Estimation Using Kalman Filter With

Dynamic Model Compensation
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"Abstract

The attitude control of a
ments quite aften require the
and accuracy restrictioms. In
developed with the capability
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satellite and the analysis of payload experi-
attitude determination with processings time
this paper an optimal estimation algorithm 1is
of real time applications under unfavorable

conditions (acquisitien phase, e.g.), when external torques are not completely
known and have significant effect om attitude dynamies. To do so a procedure
is used which combines extended Kalman filter with dynamical wodel compensa-
tion and adaptive state noise estimation technigues. The external torques
(gravitational, magnetic, aerodynamic and solar radiation) are  dynamically
compensated in the estimator by a first order Gauss-Markov process and their
global effect estimated together with the system state; simultaneously state
noise is adaptively estimated to avoid divergence, by imposing statistical
cons1stency residuals. The algorlthm is tested with simulated data coxrrespond
ing to a satellite with three axis motion and equipped with solar gnd Earth
horizon sensors. The quality of the Tesults obtained indicates  that  the
procedure has a good performance with accuracies consistent with the erroxs
~in the sensors.
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instalados no satélite, direcoes conhecidas
em Terra (Sol, campo geomagnetico, estrelas,
centro da Terra}, obtendo-se uma relagio en
tre o referencial do satélite e o conhecido
em Terra. 0s métodos deterministicos foram os
primeiros a serem empregades (Smith, 1975;
Wertz, 1978) € caracterizam-se por utilizarem
apenas o minimo suficiente de informactes pa
ra obter os resultados. Tais mitodos oferecem
simplicidade de calcule; entrecanto, sao inca
pazes de levar em consideracdo as incertezas
das medidas. Com a crescente exigéncia de me
Ihores precisdes na determinagio e controle de
atitude (como a que se verifica nos satélites
de sensoriamento remoto, por exemplo) hauve a
necessidade de aplicar ac problema as  tecni

cas de estimacdo dtima, tais como minimos qua

drados, filtro de Kalman {Oyharcabal, 1976
Pivovarov, 1879; Wertz, 1%78) e, mais recente
mente, técnicas adaptativas (Moek and Traas,
1981).

Neste trabalho, utiliza-se o filtro esten

dido de Kalman com compensacio do modele dinz

mico {Tapley and Ingram, 1973) aliada a uma
técnica de ruido adaptativo (Rios Netoe Ruga,
1981) para determinacac da atitude em tres
eixos. Com isto viabiliza-se um procedimento
automitico, que pode ser implementado em
po real,

lidade.
2. SOLUCAD ADDTADA

0 problema da estimacdo, em tempo real,

da atitude nos tres eixos, em satélitesemcon

figuragdes pouco estaveis, pode ser formulado
como a seguir: calcular a melhor aproximacao
para:

= E{x(tk)/ig,Po,Y1,Yz,...,Y h (2.1)

5Ek k
P = E{lx(t) ~ % )x(t,) ~ £ 17 /%,

(2.2

Pa.Yl,---.Yk}.

dado que:
i
! x' A {qT : wT}

. ! . .
! q = £3(q,w) : 2.3
I oW e f2(w) + 370 H(E) (2.4)
|
! I = hi(q(ti)) ¥ Vo, (2.5}
onde q € o quatérnion (4 x 1) que definea ati
tude dos eixos principais de inércia do saté
lite (referencial Ry) em relagao.ac referen
kial inercial (Ry); w & o vetor (3 x 1) velg

nldade angular do satélite ne referencial RS,
J & a matriz (3 x 3) diagonal de momentos prin
bipais de inércia; N € o vetor (3 x 1) de tor
ques externos em relacao a6 centro de massa do,
Eatellte, devido is perturbagdes do ambiente;
t € o vetor de observagoes, que na  situagio
{eatada tem dimensao 6 x 1, formado por tres,
componentes da observagao da direcao do Sol e
res da direcao do centro da Terra, no rvefe

L?ncxal R gh @V € uma sequenc1agau551anabran -

Redugla de o :::o 8
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tem
sem necessidade de modelagens comple
xas dos torques perturbadores, mesmo em situg
coes adversas de estabilidade ou de observabl

Bl r‘ Wobe ta /i

ca, com dimensao (6 x 1), nao-correlacionada
com o estado, de média nula e mdtriz de cova
riancia diagenal R. A dificuldade representa
da pela modelagem de N & tratada pela técnica
de compensacgao do modelo dinamico, que aproxi
ma estatisticamente o5 torques atuantes por
um processo de Gauss-Markov de primeiraordem,
estimado juntamente com o estado, desde que o

nivel de informacao das observacoes seja sufi

ciente {Tapley and Ingram, 1973).
Equagao 2.4 passa a ser dada por:

Com isto, &

w(ty = £2{w} + E(t) (2.6)
E(t) = -bE(t) + n{t), 2.7}
onde b € uma matfléu(B é-gg_élggﬁnal com ele

mentos p051t1vos 2 constantes, agustadaenztes
tes, ¢ n(t) é um processo gaussiano branco,
com dimensao (3 x 1), nao—correlacionado com
¢ estado nem com o ruido v, de média nula e
matriz de covariancia diagonal Q. Definindo
-se um vetor de estado estendido de modo a 1n
cluir E:
T T T |

{q" +w : E°},
pode S8 esCrever a equagao dlnamlca na segu].n
te forma:

(2.8

%(t) = £{x) + G n(r),

onde:
+ B 3 - bT]

T
[f]_ H f’g
] H I?z].

[033 i

el

£
GT

" Utiliza-se entado o filtro estendido de Kalwman

juntamente com uma tecnica de dosagem adapta
tiva de ¢ (Rios Neto e Kuga, 1981), para esti
mayr o estade x e a matrlz de covaridncia do
erro na estimativa Xy, P e

Uma limitagao pratica para a aplicacae do
filtro de Kalman tem sido a dificuldade de
dispor de modelos dinamicos corretos.  Mesmo
ne caso de utilizaglo de técnicas de compensa
¢do dinamica, erros de modelagem
tes (por exemple, de lirearizacioc e erros nu
meéricos) frequentemente levam a estimativa a
divergir do valor real do estado. Tal fenome

no tem gido descrito como o fato de o filtro

"aprender" bem o problema errado. Ou seja, a
estimativa converge para uma sclucao errada,
tornando-se insensivel as wnovas observagbes

(Jazwinski, 1970), Uma das caracteristicas da

divergencia é a inconsisténcia estatistica en

tre os erros estimados e os residuos observa
dos, T, definidos por: .

1

r AV - Yk, (2.9)

I
onde: ]
; . |

r - .

| ?}‘ gE\Yk/xu,Pu,YhYz,...,Yk_l}.i .
/ - . .
ﬁste problema e evitado pela dosagem adaptati
va'da matriz de covariancia do ruide mo

do, Qs conforme generalizagdo proposta por

!rRios Neto e Kuga (1981) parao procedimento an

teriormente desenvolvido por Jazwinski (1969)
171z L
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Por este método sao extraidas, das - observa
¢bes, as informacdes que permitem suprir as
deficiencias na modelagem dinamica e os demais
erros. A matriz Qg, que mede as  imprecisces
cometidas na modelagen dindmica,. & estimada
impondo-se um critéric de coerencia estatisti

ca entre os residuos verdadeiros das observa
coes, ou seja:
ri = E{r2 1, (2.11)
| ks k. "
1 1 TAGRYEGD G308 ~ut3res |

N '

onde o indice i indica o elerento escalar de
wetor Iy, . O residue verdadeiro é aaquele gque

. se obterla caso nao existisse erro de observa

¢do, podendo, portanto, ser definido por:

r, AY - Yk An (x) - 2 (2.12)

ko k !

' : i

Levando-se em conta a Expressio 2.12, o desen

volvimento algébrico da Condigdo 2.1t produz

a equacaa de pseudo-observacao, gue é expres
sa pela seguinte relagdo estatistica:

i Y, = Q) +v, , (2.13)

T A :

! b

onde Yp, € uma grandeza avaliada no instante

s fungao de Ty, R @ Pp_; sendo denominada

pseudo-observagao enquanto vp, € umruido com
media nula, cuja matriz de covarlancla ¢ dada
em funcido de rp € Ry. Aproxlmando se 0 ruido
no estado por uma sequencla brauca (reallza
goes constantes ontre observagces) e proces
sando-se as pseudo-observagdes pelo filtro de
Kalman (apds as devidas linearizacdes em tor
no da estimativa mais recente do estado), a
matriz Qp € estimada paraleiamente ao estado,
garantindo a convergencia do  procedimento
(Rics Neto e Kuga, 1981).

i

3. RESULTADOS E ANALISE

Para testar preliminarmente o procedimen
to, foram uwtilizades dados da atitude de um
satélite em orbita quase circular, a 500 ,km
de altitude e com 24° de inclinagac, sujeite
a torques perturbadores devidos i atragaa gra
vltaCLonal ao arrasto atmosferico e a radla
cao solar, através de simulacao em computador
digital, juntamente com observacbes de senso
res selar e de horizonte (Lopes, 1982; Moro,
1982). Resultados ilustratives sae
dos nas Figuras 1 a 7, correspondentes a um
caso critico em que ocorre azlinhamento do sa
télite com a Terra e o Sol. Nesta sitvacdo, a
solucdo deterministica é indeterminada por nao

haver observabilidade em um dos eixos.
]

Observa-se que a técnica de ruido adapta
tivo garantiu que o erro nas estimativas pe?
anecesse na faixa de incerteza prevista pelo
iltro, tanto em q como em W, MESMO TG per10
o de colinearidade das observacoes. LN estl
tivas de By, E2 e Ei, pela técnica de- com
ensacao do modele dlnamlco,p0551b111taram. a
onvergencia do filtro sem necessidade de mo
elar as perturbagoes. Com isto, foi possxvel
processamento em tempo real. As

apresenta

incertezas -

o - -

nos angulos de rolamento, arfagem e pguinada
sdo apresentadas na Figura 3, permitindo uma
interpretacioc imediata da precisjo na atitu
de estimada. Estas incertezas foram da ordem
de gquinze a trinta minutos de arco (15' a
30'), para sensores com precisdes de 15' (so
lar) e 30' {(de horizonte). Verifica-se uma
perda de precisio consideravel mo angulo de
guinada durante a fase colinear das observa
coes, sem, contudo, comprometer os angulos
de apontamento do satélite (arfagem e guina
da) (AR . a2 A -
' °

Ity
a
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Em linhas gerals, estes resultados demons
tram as principais vantagens que se pretende
alcancar com o procedimento proposto: (i} evi
tar a divergéncia a que em geral estariam sy
jeitos os procedimentos de estimagio via fiT
tro de Kalman, principalmente em situagbes pro

ximas & colinearidade nas observacoes; (iiy
eliminar as complexas modelagens dos torques
externos, o que dota o procedimento de maior

rapidez e de flexibilidade para aplicacoes a
outros satélites. Além disso, a precisao obti
da manteve-se dentro da- faxia de valores
usuais, requevidos para a determinagao de ati
tude em satélites do tipo testade (o primeiro

"da missac espacial brasileira).

4. CONCLUSOES

Conclui-se que o procedimento tem um  de
sempenho compativel com as necessidades de um
satélite como o testado, estimando em  tempo
rea} a atitude nos trés eixos, mesmo em situa
coes bastante adversas. Os testes prelimina
res apresentados constituem uma forte indicg
¢gao de qualificacao do procedimento, que usa
a estimagao adaptativa juntamente c¢om a com
pensagéo do modelo dinamico, para determina
gAo em tempo real de atxtude de satélites. Es
te tipo de procedimento & mais simples e TdpL
do, uma vez que ndo necessita de um cunheci
mento a prieri deos torques externos, meSmo nos
casos em que sua influéncia e significativa.
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