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RESUMO

A proposta principal deste trabalho € analisar o problema de determinagdo de atitude de satélites
artificiais que envolvam sistemas nao-lineares utilizando um estimador de tempo real.

A atitude esta relacionada com a dinidmica do movimento rotacional de satélites artificiais, ou
seja, com sua orientacdo espacial em relacdo a um sistema de referencia inercial. Os veiculos
espaciais carregam a bordo um conjunto de instrumentos de missdo, 0s quais precisam ser
posicionados e direcionados com precisdo. A plena resposta desta carga util depende
fundamentalmente da dindmica e do controle de atitude do satélite. Assim, a habilidade de se
conhecer a atitude do satélite, bem como a de comandar uma atitude desejada, € indispensavel
para o bom desempenho da missdo a que ele se destina.

A determinacdo de atitude é o processo de se calcular a orientagdo do veiculo espacial em
relacdo a um sistema de referencia, a partir de dados fornecidos por sensores de atitude. Desta
forma o estimador de atitude deve ser um algoritmo capaz de processar medidas para produzir
uma estimativa de erro minimo do estado de um sistema, sendo necessario o conhecimento
prévio da dindmica do sistema e das medidas assim como informacdes da condicao inicial.

O método de determinagdo de atitude utilizado neste trabalho € o Filtro de Kalman Estendido,
sendo este um algoritmo que se caracteriza por ser uma simples extensdo do Filtro de Kalman
para aplica¢do em sistemas nao-lineares. Este filtro consiste da linearizagcdo sobre uma trajetdria
de referencia que é continuamente atualizada a cada processamento das medidas do instante
correspondente.

Nesta aplicacdo do Filtro de Kalman Estendido, para estimar a atitude do satélite, a atitude é
representada pelos angulos de Euler, sendo o vetor de estado no tempo k dado por:
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com: @,0, os angulos de Euler da seqiiéncia 3-1-2 e £,,€,,€_ as componentes do bias do

giroscopio.
Podemos assumir que a dindmica do estado e as observacdes sdo descritas por equagdes
diferenciais nio-lineares em relag@o ao estado, dadas pelo sistema abaixo:

X=f(x)+Gw
Vi =h (x)+V,

— 411 —



sendo G a matriz de adi¢do de ruido dindmico, @ o ruido dindmico continuo, V o vetor de ruido
branco, y o vetor de medidas coletadas e h é uma fun¢do vetorial ndo-linear do estado.

Serd considerado o satélite equipado com giroscopios que fornecem as medidas necessdrias
relacionadas com a velocidade de rotagdo, além de sensores de atitude que fornecem
informacdes nos 3 eixos do satélite, sendo eles o sensor solar e o sensor de horizonte que
compdem o vetor de medidas.

Dado o vetor de estado no passo (k-1), primeiramente € realizado o passo da propagagao,

utilizando um palpite para a estimativa inicial do estado X, , pela integragdo da equacdo

diferencial durante o tempo At usando um integrador numérico. Assim, a propagagdo do estado
e da covaridncia de t,; para t; é:

Xx=f(x) ,com condigdo inicial X, ,=X,_,

}_)k :¢k,k—] P, ¢kT,k—1 + 0,

A fase de atualizag@o corrige o estado e a covaridncia para o instante t, devido a medida yy
através das seguintes equacdes:

K, :Fk HkT (Hk }_)k HkT+Rk)_1
ﬁk:(I_Kk Hk)ﬁk
)Ack =X, + K, [yk —h (X, )]

onde Xe P sdo o estado e a covaridncia propagados respectivamente, @, , , ¢ a matriz de

transicdo do estado, Ky é o ganho de Kalman, Hy é a matriz de observagdo, X e P sdo

respectivamente o estado e a covariincia atualizados para o instante k .

Os beneficios esperados por este tipo de procedimento sdo o de realizar uma estimativa da
atitude por meio de um algoritmo recursivo e de facil implementacio, sem haver a necessidade
do modelo da dindmica ser considerado muito preciso e a condic¢ao inicial muito préxima dos
valores verdadeiros. Estes resultados serdo tteis para futuras comparacdes da atitude estimada
por uma nova abordagem do filtro de Kalman para sistemas nao-lineares. Este novo estimador é
chamado de Filtro de Kalman Sigma-Ponto, o qual permite um desempenho equivalente ao do
Filtro de Kalman para sistemas nao-lineares, porém sem a necessidade de linearizar o sistema
dindmico, eliminando assim o cdlculo da matriz jacobiana.
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