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Resumo

Satélites artificiais sd@o objetos construidos pelo homem de forma a adquirir diversos da-
dos, entre estes, sobre o nosso planeta. Os dados adquiridos pelos satélites podem ser
voltados para fora de nosso sistema como o satélite Hubble que possui um telescopio para
observar em devidas faixas espectrais o nosso universo. Como podem ser dados de nosso
planeta como satélites de observagao, Global Positioning System (GPS), e satélites de
comunicag¢ao. Para a sociedade atual, é imprescindivel o uso de satélites pois quase toda a
nossa comunidade utiliza indiretamente ou diretamente os servicos disponibilizados gracas
a satélites. Logo, sendo um servico de importancia inegavel, foi escolhido um dos vastos
topicos que podem ser abordados sobre este tema para ser estudado e compreendido por
este trabalho.Esta pesquisa visa contemplar o estudo de caso para o inicio do calculo de
atitude de satélites, sendo o satélite escolhido para tal o China Brazil Earth Resources
Satellite-4 (CBERS-4). Foi utilizado o sistema Farth Centered Inertial (ECI) para organi-
zar os eixos de coordenadas do CBERS-4, apés isso, foi mostrado como funciona o método
de rotacao por angulos de Euler e por quatérnions, bem como os modelos matematicos dos
sensores de giroscopio, IRES e DSS em seguida, é mostrado o filtro de Kalman Estendido
(FKE) e sua solugao que, por fim, sdo aplicados no algoritmo do MATLAB, utilizando
os dados reais obtidos pelos sensores Infrared Earth Sensor (IRES) e Digital Sun Sensor

(DSS) e comentando os resultados.

Palavras-chaves: CBERS-4, Angulos de Euler, Quatérnions, Filtro de Kalman Esten-
dido.






Abstract

Artificial satellites are objects built by man in order to acquire various data, between
those, about our planet. The satellites can acquire data by facing outside our system like
the Hubble satellite which has a telescope to observe in our spectral bands our universe, or
can face our planet as observation satellites, Global Positioning System (GPS), and com-
munication satellites.For today’s society, the use of satellites is essential because almost
all of our community uses the services available indirectly or directly. thanks to satel-
lites.Consequently, being a service of undeniable importance, one of the vast topics that
can be addressed on this subject was chosen to be studied and understood by this work.
This research aims to contemplate the case study for the beginning of the calculation
of satellite attitude , and the product chosen for this was China Brazil Earth Resources
Satellite-4 (CBERS-4).The Earth Centered Inertial (ECI) system was used to organize
the coordinate axis of CBERS-4, after that it was shown how the Fuler angles and quater-
nions rotation method works, as well as the mathematical models of the sensors of the
gyroscope, IRES and DSS,and then, the Extended Kalman filter is shown (FKE) and its
solution, finally, are applied an algorithm in MATLAB, using the real data obtained by
the Infrared Earth Sensor (IRES) and Digital Sun Sensor (DSS) and commenting results.

Key-words: CBERS4, Euler angles, Quaternions, Extended Kalman Filter.
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Introducao

Neste Trabalho serao introduzido os tipos e modelos de satélite, bem como os
sensores do China Brazil FEarth Resources Satellite (CBERS-4), a matemadtica que sera
utilizada para resolver os problemas de atitude de satélite e, por fim, a validagdo com

dados reais.

Para o estudo de atitude é de suma importancia que sejam analisados os angulos
de Euler, pois eles relacionam um referencial inercial a um corpo rigido, de tal forma a
possibilitar a validacao do movimento deste corpo em torno de seu eixo. Esta validagao se
da em satélites pelos dados retirados dos sensores de atitude que expressam um vetor de
referéncia, posteriormente, ¢ medida a orientacao entre esse vetor referéncia e o sistema

de referéncia fixado (inercial).

O primeiro capitulo deste trabalho foi reservado para mostrar o que sao os satélites
de maneira sucinta, em qual categoria o CBERS-4 se encaixa, bem como demonstrar em

tabelas os seus componentes e sua 6érbita.

A segunda parte do trabalho possui como objetivo mostrar os modelos matematicos
de atitude por angulos de Euler e quatérnions apesar de que os quatérnions nao foram

utilizados nas simulagoes.

A terceira parte deste trabalho foi reservada para explicar um pouco sobre os
sensores,mostrar como sao os modelos matematicos de sensores e quais sao as abordagens

necessarias para se analisar os dados extraidos dos sensores.

A quarta parte serve para mostrar o método de estimacao, em especifico o filtro de
Kalman Estendido de forma a tentar explicar como é feita a linearizacao de dados obtidos
pelo CBERS-4.

Por fim, sdo mostrados os gréaficos obtidos utilizando as rotinas no MATLAB e é
feito uma analise de forma a juntar os tépicos anteriores para se chegar aos resultados

desejados.
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1 Objetivos e justificativa

1.1 Gerais

Dos objetivos gerais deste trabalho, serda mostrado a matematica que rege o movi-
mento de atitude a partir de dois métodos e tendo ao final uma validagao destes teoremas

com uma aplicagao real no satélite CBERS-4.

1.2 Especificos

Dos objetivos especificos, sera apresentado o satélite CBERS-4, sua histéria e in-
formacoes basicas. Também neste trabalho serd mostrado os teoremas de angulos de euler
e quatérnions e como eles sdo utilizados para representar o movimento de atitude de
um objeto. E, por fim sera feito uma uma simulagao utilizando dados reais do satélite

CBERS-4 utilizando o Filtro de Kalman Estendido apenas com angulos de euler.

1.3 Justificativa

Este trabalho foi visionado de forma a aprofundar os tépicos matematicos relaci-
onados a orientagao em torno do eixo de um objeto, que convencionalmente é chamado
de atitude. Foi escolhido um satélite como o objeto de estudo para a verificacao deste

método.

1.4 Organizacao do Trabalho

Este capitulo ira servir para guiar a leitura de como sera estruturado este Trabalho.
e Explicar o que é um satélite, como é categorizado, a historia, tipos, modelos e
missoes

e Explicar onde o CBERS-4 se encaixa nas categorias de satélites bem como seu

funcionamento, detalhar seus componentes, sensores e atuadores.

e Explicar sobre os dngulos de Euler e sobre os quatérnions e como eles irdo se rela-
cionar com o CBERS-4.

e Explicar os sensores e seus modelos matematicos.

e Explicar o método de estimacao e o método do Filtro de Kalman Estendido
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e Validacao de dados utilizando dados reais do CBERS-4.

1.5 Metodologia

Para este trabalho serao apresentados os métodos matematicos de angulos de Euler
e o método dos Quatérnions que sao métodos para visualizagdo do movimento de rotacao

de um corpo em torno de seu eixo.

Foi escolhido como objeto de estudo o satélite CBERS-4 devido ao fato de possuir
os dados reais dos sensores deste satélite datados do dia 01/09/2015.

Entao serdo apresentados os modelos matematicos dos sensores do giroscépio, IRES
(Sensore de Terra Infravermelho) e DSS (Sensor Digital Solar), no qual na anélise de dados
precisavam ser separados aqueles que teriam dados tteis, como exemplo, dos seis IRES

presentes no CBERS-4, somente 3 serao uteis para futuros dados.

A analise dos sensores fornecem angulos de roll, pitch e yaw (rolagem, arfagem
e guinada respectivamente), estes sensores fornecem as medidas angulares do corpo com

incrementos periddicos, facilitando modelos de atitude do satélite em questao.

Sera também apresentado o método de estimagao, com enfoque no método do Fil-
tro de Kalman Estendido (FKE), que utiliza uma medida anterior para estimar a préxima

medida, que se torna muito util com os sensores fornecendo incrementos periddicos.

Vale Lembrar que, ao final deste trabalho, serdao utilizados apenas os angulos de
Euler para a simulacdo do FKE utilizando as rotinas de (SILVA, 2016).
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2 Revisao Bibliografica

Este capitulo tem como finalidade mostrar um resumo dos principais trabalhos
encontrados na literatura que tornaram possivel a compreensao de estimagcao de atitude de
satélite desde a referéncia até o uso do Filtro. Foi distribuido de forma cronoldgica e foram
adicionados apenas os trabalhos que tiveram notéria contribui¢ao para o desenvolvimento
deste trabalho.

(LEFFERTS; MARKLEY; SHUSTER, 1982) Tem um estudo sobre filtro de Kal-
man utilizando quatérnions, no qual o vetor de estado é composto tanto por quatérnions
quanto pelo viés do giroscopio. Seus equacionamentos junto a didatica e nomenclatura
para quatérnions utilizada em (YANG, 2019) tornaram a visualizacdo deste método mais

elegantes e simples de serem entendidos.

(JULIER; UHLMANN, 1997) consideraram em suas simulagoes numéricas o pro-
blema no qual um veiculo entra na atmosfera e em alta velocidade. O corpo é rastreado
por um radar que mede com precisao a posi¢ao e a velocidade. Sao feitas comparacoes
entre o Filtro de Kalman Unscented e o Filtro de Kalman Estendido verificando-se que
o primeiro algoritmo apresenta maior precisao dos resultados de estimagao do estado e

facilidade de implementacao

(KRAFT, 2003) utiliza o FKU para simular uma estima¢ao em tempo real da
atitude de um corpo rigido considerando medidas de aceleragao, velocidade angular e
intensidade do campo magnético. Este algoritmo e escolhido devido a relagdo de nao
linearidade entre a atitude a ser estimada e as medidas relacionadas a aceleracao e a
intensidade do campo magnetico. A orientagdo do corpo e representada pelos quaterni-
ons pois, além de ser computacionalmente eficaz, evita problemas de singularidades. Os
resultados obtidos com dados simulados apresentam um bom desempenho para o FKU

quando comparado com o FKE.

Em (CRASSIDIS; MARKLEY; CHENG, 2007) sao feitas comparagdes entre um
estimador chamado de Unscented Quatérnion Estimator (USQUE) e o FKE por meio de
simulagos de exemplos realisticos de espagonaves. As simulagoes sao feitas tendo como re-
feréncia a espaconave TRMM em uma érbita quase circular. Os sensores utilizados para a
obtencao dos dados para determinacao de atitude foram os sensor de Terra infravermelho,
sensor solar digital, magnetometros de 3-eixos e giroscopios. Este novo Filtro é baseado
na parametrizacao do quatérnion de atitude, sendo este representado pelos parametros
de Rodrigues. As simulagoes indicaram que o FKU é mais robusto que o FKE segundo

condigoes iniciais pobres de atitude.
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(CHOBOTOV, 1991) e (CARRARA, 2012) Demonstram de forma robusta o equa-
cionamento para a compreensao do movimento rotacional de corpos livres no espago, bem
como as relagoes cinematica e dinamicas que permitem a interpretacao dos efeitos causa-
dos por torque. Também mostram os sistemas de referéncia e como sao desenvolvidas as
equagoes para seus devidos referenciais. Que foram aplicados devidamente neste trabalho

com

(GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011) Utilizou o método de estimacao de Kalman
Sigma-Ponto (Unscented) para determinar a atitude dos satélites CBERS-2 e CBERS-
2B, tendo um desenvolvimento da area de sistemas de referéncia, modelos matematicos,
cinematica e dinamica de atitude explicadas de maneira muito clara, o que permite um
entendimento rapido e preciso dos objetos de estudo e como aplicar o método. De todos
os tépicos abordados para este trabalho foi de suma imporancia os modelos matematicos

de sensores desenvolvidos, bem como o método de estimacao.

(SILVA, 2016) Utilizou seu trabalho para desenvolver um simulador de 6rbitas
e atitude com base no software PROPAT para fazer a comparacao entre os filtros de
Kalman estendido, Kalman Unscented e H,, estendido para o satélite CBERS2 de forma
a comparar o tempo de execugao de algoritmo, bem como a confiabilidade dos métodos de
estimacao. Para o presente trabalho, foi de suma importancia a cinematica e dinamica de
atitude desenvolvidos pelo referido, bem como para uma compreensao melhor do algoritmo
de simulacao de 6rbitas e como adquirir os dados necessarios para se estimar a atitude de

satélites.
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3 CBERS-4

3.1 Histéria

O satélite CBERS-4 (China Brasil Earth-Resources Satellite) vem de uma série
de satélites produzidos entre a cooperacao do Brasil-China de forma a produzirem sa-
télites de obervagao da terra. Este satélite (CBERS-4) é um satélite geoestaciondrio de
controle de trés eixos, que sera discutido mais adiante neste trabalho, cuja missao é de
sensoriamento remoto do nosso territério o que impacta diretamente em estudos hidricos
e estudos agropecuarios bem como para regulacao de areas de preservacao ambiental e

invasao agropecuaria.

Figura 1 — Satélite CBERS-4 Fonte: AEB/divulgagao

O CBERS-4 conta com os seguintes componentes: (INPE, 2019a)

1. Camera Pancromatica e Multiespectral (PAN),
2. Camera Multiespectral Regular (MUX),

3. Imageador Multiespectral ¢ Termal (IRS),

4. Camera de Campo Largo (WFI),

5. Dois Transmissores de Dados de Imagem (MWT para a MUX e a WFI, e PIT para
a PAN e o IRS),

6. Gravador de Dados Digital (DDR),

7. Sistema de Coleta de Dados (DCS)
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8. Monitor do Ambiente Espacial (SEM)

No qual os sensores que sao importantes para a determinacao de atitude sao:
Giroscépio, DSS e IRES.

3.2 Satélite de trés eixos com controle ativo

Das diversas formas que podemos criar um satélite, devemos levar em conta o tipo
da missao que este deve exercer, se ird realizar uma orbita muito longe de nossa estrela
(Sol) ele nao poderd ser criado como uma vela solar. O satélite CBERS-4 é um satélite de
trés eixos como mencionado anteriormente, o que configura um satélite que possui a sua
atitude estabilizada por meio de erodas de reagdo como por exemplo o giroscopio. Temos
como ponto positivo deste sistema o fato de que se houver algum problema no langamento
e a Orbita estiver incorreta até certo ponto é possivel realizar corregoes, também é possivel
mudar com precisao as orientacoes de satélites desse tipo, porém seus problemas estao no
altissimo custo, um peso muito maior se comparado a outros modelos, a energia requerida
para funcionar e o problema de correcdo de dumping que ocorre quando o giroscépio
atinge seu momento angular maximo (CHOBOTOV, 1991).

Temos a seguir a tabela 7 no qual podemos verificar a variagao de torque produzido por
sistemas diferentes de satélites (CHOBOTOV, 1991).

Sistema de controle de Torque  Variacao de Torque [N * m]

Controle a reacao (CR) 1072 — 10
Torque magnético 1072 - 107t
Gradiente de gravidade 1076 —1073
Aerodinamica 1075 — 1073

Rodas de reagao (RR) 1071 -1
Controle de momento de giros (CMG) 1072 — 103

Tabela 1 — Relacao entre atuadores e Torque

Como podemos ver na tabela 7 o sistema de controle de momento de giros possui
um maior alcance de variacao de torques que os outros sistemas, atingindo desde um cen-
tésimo de newton*metro até a ordem de 102, isso mostra o quao promissor sao os satélites

do tipo controle de trés eixos.

3.3 Orbita

O CBERS-4 é um satélite de orbita sol-sincrona, que é quando um satélite cruza

a linha do equador no mesmo horario, podendo assim adquirir dados privilegiados dos
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quais nao haverd influéncia por questao de luminosidade diferente entre as varias rotacoes
realizadas em torno da Terra. A seguir estao os dados da érbita do CBERS-4. (INPE,
2018)

e Altitude: 778 km

e Inclinacao: 98,504 graus

e Hora local no nodo descendente: 10:30 a.m.

e Repeticao do ciclo: 26 dias

e Revolugoes/dia: 14 + 9/26

e Semi-eixo principal (média): 7148,865 km

e Excentricidade: 1,1 x 10-3

e Erro de excentricidade: < 0,0001

e Argumento do perigeu: 90°

e Erro do argumento do perigeu: < 50

e Estabilidade da hora local no nodo descendente: 10 minutos

e Periodo orbital: 100,26 minutos

e Distancia inter-faixas no equador: 106,25 km

e Intervalo entre faixas adjacentes: 3 dias

e Estabilidade do traco no equador: 5 km
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Vale destacar que pela excentricidade ser baixa podemos fazer a analogia com uma
orgbita circular, como o nodo descendente é 10:30, se assegura uma boa quantidade de
luz para as fotos, podendo registrar boa parte do globo com excecao dos pélos.

Vale ressaltar também que ora o Brasil tem controle(centro de controle de satélites do
INPE (Instituto de Pesquisas Espaciais) sobre o CBERS-4, e faz uso da estagdo TTC
de Cuiabé, ora a China possui controle (estagao de controle de Xian, XSCC), conforme

contrato entre os dois paises. Pode-se analisar melhor este fator a partir do esquemaético
da figura 2. (INPE, 2019b)

Figura 2 — Esqueméatico CBERS-Brasil-China
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4 Fundamentacao Teorica

4.1 Atitude

Neste capitulo serdo explicados pardmetros e pontos chaves para que se tenha
um entendimento sobre atitude. O estudo foi baseado em artigos que visam explicar a

matematica por detras desse efeito tdo importante para nosso cotidiano.

A estimacao de atitude é uma ferramenta de suma importancia para a determina-
¢ao da orientacao de um satélite em relacdo a um referencial inercial como a terra ou outro
corpo celeste de massa relevante, também é utilizada para determinar seu movimento em
torno do préprio centro de massa, sendo o ato de orientar um satélite um movimento de
atitude e a diregao que ele estd apontando é propriamente dita a atitude. (CARRARA,
2012).

Para se estimar uma atitude de satélite devemos ter diversos sensores que irao
gerar um vetor de estado que ird ser comparado pelo referencial inercial, a Terra (ECI -
Earth Centered Inertial) é em vérios casos de estudo de satélite (principalmente em casos
de 6rbitas ao redor do planeta) é considerado um sistema inercial ou quase inercial pois o
movimento do satélite em relacao a este referencial é muito maior. Para uma determinacao
precisa de atitude devemos ter uma escolha em nossas referéncias, desta forma o referencial
inercial escolhido foi a Terra, serdo escolhidos os seguintes eixos de coordenadas (SILVA,
2016) :

e Origem O: centro de massa do corpo

e Eixo de roll em x, nominalmente alinhado com x, e define 0 movimento em torno

da direcao da velocidade orbital.

e Eixo de pitch em y, nominalmente alinhado com y_ e define o movimento em torno

da direcao normal a 6rbita, com sentido oposto ao vetor momento angular orbital.

e Eixo de yaw em z, nominalmente alinhado com z, e define 0 movimento em torno

da direcao radial, sentido Nadir.

A matriz de atitudes ( ou cossenos diretores / matriz de rotagdes) mostra a relagao
entre o sistema de Referéncia da Atitude (x,y,z) com o Sistema de Referéncia Orbital Lo-
cal (x,,¥,,%,), € possui seus elementos descritos em termos dos angulos de Euler (¢, 0, )).
A sequéncia de rotagdo adotada neste trabalho foi a 3-2-1 de acordo com (SILVA, 2016)
e (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011)
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Figura 3 — Representacao dos eixos de coordenadas sobre referencial inercial e satélite
retirada de (SILVA, 2016)

e 17 rotagao de um angulo ¢ (dngulo yaw) em torno do eixo z,.
e 2% rotagao de um angulo 6 (angulo pitch) em torno do eixo y'.

e 3% rotagao de um angulo ¢ (angulo 70ll) em torno do eixo x.

Dessa forma, temos a relacao demonstrada por (HUGHES, 2012) usando-se a re-

feréncia 61, 05 e 03 sendo 6, ¢ e 1) respectivamente, e C7, Cs e C3 sendo x,, Y, € 2,:

x 1 0 0 cosf 0 —sinf cos® siny 0 T
y | =10 cos¢g sing 0 1 0 —sinty cosy 0 vo | (4.1)
0 —sing cos¢ sinf 0 cosf 0 0 1 Zo

Vale ressaltar que para alguns autores como (CABRAL, em construgao) o angulo ¢ é
referente ao angulo em torno do eixo x e o angulo ¢ seria em torno do angulo z, por isso
¢ importante sempre explicitar qual angulo esta denotado para qual eixo.

Realizando o calculo da eq 4.1 que é uma simples multiplicacao de matrizes teremos a
matriz de rotagao R (SILVA, 2016):

cos 6 cos ¢ cos 0 sin —siné
R = | singsinfcost) —sintcos¢ sin@sinfsiny + cos@costy sin ¢ cosb (4.2)

cos ¢sinf cos) + sin ¢gsiny cos ¢ sinfsiny — sin¢p cosy cos @ cosb
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Podemos analisar que quando ¢ = 7 teremos uma singularidade onde dois graus
de liberdade onde ¢ e ¥ acabam por se unir em um grau de liberdade (HUGHES, 2012).
Este problema nao existe quando se utiliza os quaternions para a solucao de rotacao de

satélites, por isso é preferivel a utilizacdo deste para a andlise de atitude.

Por fim, para achar os angulos de Euler para esta representacao serd utilizada a
seguinte relagao:(GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011)

—360° < ¢ = arctg(cas) < 360° (4.3)
—90° < 6 = arcsen(cy3) < 90° (4.4)
o €12 o
—360° < ¢ = arctg(—) < 360 (4.5)
C11

No qual ¢;; sendo i=1,...3 j=1,...3 sao os elementos da matriz de rotacao ¥.

4.1.1 Cinemaética de Atitude em Angulos de Euler

As equagoes cineméticas do satélite sao apresentadas por (SILVA; KUGA; ZA-
NARDI, 2014) e demonstradas por (SILVA, 2016):

) 1 singtanf cos¢tanf Wy
0| =0 coso — sin ¢ w, (4.6)
¥ 0 singsecl cos¢psect W,

'em que, wy, Wy € w, sdo as componentes da velocidade angular do satélite em roll,
pitch e yaw. Temos que considerar a informagao dada pelos giros (&, oy, @), com suas

devidas corregoes (desalinhamentos, fator de escala), da seguinte forma'(SILVA, 2016):

Wy We cos ¢ 0
vy l=1a, | -R{%| 0 |+w| -1 (4.7)
Wy (Dz sin (%2 0

Sabemos que Q. = 7,27 x 107°rad/s representa a velocidade angular da Terra
((3) sendo T= periodo de uma revolugao (24h) (ndo foi considerado um dia sideral)),
este termo 2, serd omitido pois o sistema esta referenciado em ECI, se fosse em outro
sistema de referéncias este termo necessitaria ser incluido.
Sendo destes os termos: ¢ a latitude do local; wy a velocidade angular que representa a
taxa de transporte das coordenadas de navegacao em relagao a Terra; por fim R é a matriz

de atitude dada pela Equagao (4.2)(SILVA, 2016).



40 Capitulo 4. Fundamentacio Teorica

Substituindo a Equagdo (4.7) na Equagao (4.6) e evoluindo os célculos, encontra-

re1mos:

) 1 singtanf cos¢otanf Wy 0
6 |=10 cos ¢ —sin ¢ Oy | =R | wo (4.8)
¥ 0 sin¢secf cospsect W, 0

Definindo o vetor de estado composto pelos angulos de Euler (¢,6,1) e pelas
componentes dos girose bias (¢4, ¢y, ), temos:
T
a::[gbé@/)ex Ey 52] (4.9)

Logo, as equacgoes diferenciais do estado para a atitude e do giro sdo modeladas
através da equagao a seguir (SILVA; KUGA; ZANARDI, 2014):

- 5 1 [ Oy + Oy sinptand + &, cos ¢ tan 6 + wy (cos ¢ sin ¢ + sin O sin ) tan 0) ]
0 Wy COS ¢ — W, sin ¢ + wy cos P
! Wy sin @ + @, cos ¢ + wy sin O sin v
¥ - cos 6 +w
Ex 0
Ey 0
| €= | 0
(4.10)

T
sendo w = { Wy Wy Wy W, We, We, ] o ruido do processo.

Vale lembrar que este sistema de euler pode ser solucionado pelo FKE (Filtro de
Kalman Estendido) pois é um sistema nao linear. Este sistema pode ser representado por

quatérnions que transformaria o modelo de processo em um sistema linear.

4.2 Quatérnion

Diferentemente dos angulos de Euler que representam a rotacao por uma série
de rotacoes ao redor dos eixos X, Y e Z, os quatérnions representam uma rotacao por
um angulo de rotacao ao redor de um eixo qualquer que nao necessariamente ¢ um dos
eixos citados anteriormente. A vantagem de se utilizar esta ferramenta matematica é que
ele ndo apresenta singularidade nas equagoes cinematicas como citado na segdo 3.1 deste
trabalho. Um Quatérnion é definido como g, no qual possui um vetor ¢ e uma parcela

escalar ¢y como podemos ver a seguir(YANG, 2019):

q=q +ig +je+ke=q9p+d (4.11)
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Logo, da equacao 4.11 podemos observar que:

d=[q ¢ g3 (4.12)

" =g dl" (4.13)

a=q0 ¢ ¢ ¢

Vale lembrar que i, j e k sao as bases para um R® que satisfazem a seguinte
condicao:

i =2 =k =ijk=—1 (4.14)

Ou seja, os quatérnions sao uma extensao do conjunto dos ntimeros complexos.

Agora iremos utilizar um quaternion normalizado definido por (YANG, 2019):

o = 008(%) (4.15)
q= ésen(%) (4.16)
q=q +q= COS(%) + ésen(%) (4.17)

No qual « é o dngulo de rotagao e & é o eixo de rotagao.

Sendo sua norma unitaria resolvida de forma que:

al=q'd= \/%2 +@?+ gt gt=1 (4.18)

A rotacao de bases utilizando quatérnions é dada pelo produto de quatérnions e
seu conjugado com um vetor puro que sera rotacionado (YANG, 2019), como mostrado a

seguir:

Vb=q" ®@Va®q (4.19)

no qual a demonstragdo do produto circular cruzado é demonstrado em (YANG, 2019).
Continuando, temos que q* é o conjugado de q, usando esta defini¢ao e a relagao definida

em 4.21 temos:

L
Il I
S
|+
L1 Ly
—
M
[\
—_
SN—
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O desenvolvimento dos calculos da equacao 4.19 nos fornecera a matriz de atitude,
e foram demonstrados por (YANG, 2019)utilizando a denotacdo de yang e a relacgdo
encontrada por (LEFFERTS; MARKLEY; SHUSTER, 1982) :

R([al) = (lqof* — |G d|*)1s + 2dG" + 2¢05(q) (4.22)

No qual S(q) é a matriz antissimétrica oriunda do produto vetorial quando se faz
o processo de rotagao por quatérnions, no qual o processo dos calculos sao desenvolvidos

por (CARRARA, 2012)

0 g3 —q2
Sd=1|-¢ 0 a (4.23)
@2 —q¢ 0

Desenvolvendo os termos, temos da equagao 4.22 :

o’ — * — ¢3* + 2(q1q2 + q390) 2(q1q3 — q2q0)
R(q) = 2(q192 — 9390) —q1* + ¢ — 3>+ ¢0° 2(q143 — ¢190) (4.24)
2(q193 + q2q0) 2(q293 — ©190) —q1% — @ + 3% + qo°

Que nada mais é que a matriz de rotagdo de um vetor de uma base para outra
assim como nos angulos de Euler (demonstrado anteriormente).
Vale ser mencionado que para a rotacao em sentido contrario, basta apenas inverter a
ordem dos quatérnions da equacgao 4.19.

Devemos nos atentar também as seguintes relagoes (CARRARA, 2012):

Podemos encontrar também os valores do quatérnion produzido rotacdo, usando
relacdo a seguir: (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011)

1
Qo = :|:§\/1 +o (4.25)
c32 — c23

g = ——— 4.26

' 4qo ( )
cl3 — 31

= - 4.27

q2 4q0 ( )
c21 — cl12

e ——— 4.28

’ 4qo ( )

no qual o é o trago da matriz 4.24, ou seja: 0 = ¢11 + oo + C33.

Se 0 novo quatérnion for um vetor puro, ou seja, ndo possuir um escalar (¢o = 0)

entao as relagoes das equagodes anteriores nao podem ser utilizadas e novas deverao ser

obtidas (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011).
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Agora basta utilizar as relagdes encontradas em 4.15, 4.16 e 4.17 para achar o

angulo de rot¢ao a e o eixo de rotacao €.

Para realizar uma rotacao de quatérnions consecutivamente basta realizar a se-

guinte operacao:

Vb=ql'®Va®ql (4.29)

Ve=q2" @ Vb®q2 (4.30)

4.3 Dinamica de atitude de quatérnions

Neste capitulo serao mostradas as equagoes que sao utilizadas para o célculo de
dindmica de atitude de satélite com o uso de quatérnions, vieses e o FKE que sao relagoes

necessarias para se entender as equagoes a seguir

Expressando as equagoes cinematicas dadas por (GARCIA; KUGA; ZANARDI,
2011)(YANG, 2019):

o —q3 G2
1 — e
g=-= 43 4o q1 wy (4.31)
2 —q2 ¢ qo0
Wy
—q¢1 —G2 —g3

‘onde wy, wy, w, sao as componentes da velocidade angular do satélite e sao dadas
por 4.7, com a matriz de atitude R definida em termos dos quatérnions, 4.24"(GARCIA;
KUGA; ZANARDI, 2011).

As equacoes de estado para atitude com os bias sao dadas por:

¢ = 5Qw)(t) (4.32)

E=0 (4.33)

No qual a eq 4.31 é a mesma equagao de , porém a segunda esta em um formato melhor
para ser utilizada em um espacgo de estados linear. Sendo @ o vetor velocidade angular

do satélite e Q(wW) a matrix anti-simétrica (YANG, 2019)(GARCIA; KUGA; ZANARDI,
2011)

0 W, —Wy Wy
Wz O T
S e Yoo Yy (4.34)
Wy —wy 0 w,
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Podemos demonstrar os bias de giro de forma a facilitar os calculos para o filtro
de Kalman da seguinte forma(WERTZ, 2012):

T
Ty = { Qo @1 Q2 G3 €z €y €; (4.35)

Se os dados do giro forem amostrados a um intervalo fixo e a velocidade angular

do satélite for constante (sobre a amostragem) podemos entdo escrever a equagao 4.32

sendo:

Gt + AT) = o, (At,D)q(t) (4.36)

Onde At é o intervalo da amostragem, q(t) é o quatérnion em um instante qualquer
t, q(t+AT) é o quatérnion apés um instante de tempo AT e @, que transporta o sistema
do instante t para o instante t + AT (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011).

Sendo @, definido por:

|| At || At

P, (At,w) = cos( ) (4.37)

1
I+ —
) 4+wsen(

Sendo I; uma matriz identidade de ordem 4.
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5 Modelo matematico de sensores de atitude

Para o sistema de controle de atitude (ACS), conhecer os modelos matematicos
para cada um dos sensores empregados é de fundamental importancia para determinar a

orientacao do veiculo espacial com relacao a seu referencial inercial.

5.1 Giroscopio

Rodas de reac¢ao sao mecanismos que possuem uma roda que gira no eixo de rotacao

do satélite de forma a responder a alteracoes na atitude do satélite e gerar torque para
controlar sua dire¢do (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011).

Para medir a velocidade angular de roll pitch e yaw do satélite sao utilizados os
giros integradores de velocidade e possuem os erros de deriva (bias) incluidos no vetor de
estado estimado (SILVA, 2016).

Dessa forma, o modelo de giros integradores de velocidade é dado por (WERTZ,
2012):

At

em que, AO; sao os deslocamentos angulares do satélite medidos em um intervalo
de tempo At, w; sdo as componentes da velocidade angular no sistema do satélite e ; sdo

as componentes dos bias do giroscépio.

Uma vez medidas as componentes da velocidade angular do satélite temos (WERTZ,
2012)

do,

0 = - = &ilt) = mi(t) = gilt) — &ilt) — mi(?) (5.2)

em que, g;(t) sdo as componentes do vetor de saida g(t) do giroscépio, e as com-
ponentes 7;(t) representam o ruido branco Gaussiano do processo, o qual abrange todos

os efeitos remanescentes nao-modelados, em que:

Eni(t)] =0 (5-3)

E [m(t)n] (t + Ab)] = Qi (t) (5.4)
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em que E[.] é a operacdo esperanca (ou expectancia), definida como E [z] =
> xp(x) com x uma varidvel aleatéria e p(x) a probabilidade associada a esta variavel, Q;

sao as componentes da diagonal principal da matriz de covariancia de ruido cinematico e

d é o delta de Kroenecker. (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011) (SILVA, 2016)

A taxa de deriva do bias ndo é em si uma quantidade estatica mas é conduzida

por um segundo processo de ruido branco gaussiano:

em que,
E [we,(t)] = 0 (5.6)
E Jwe, (Hwl (t + At)] = Q-,8(2) (5.7)

sendo @, ( identificados pelas eq: 5.4 e pela eq: 5.7 ) as compenentes da diagonal

principal da matriz de covariancia de ruido dos bias.

Deve-se ressaltar ainda que, ambos os ruidos, 7; e w,, sao assumidos nao-correlacionados,

ou seja,

E [m(t)wl(t+ At)| = B [w., (t)n] (t + At)] =0 (5.8)

5.2 Sensor de Terra Infravermelho (IRES)

Os sensores de Terra, ou de horizonte, servem como mecanismos de orientacao
do satélite em relagdo a terra, é de extrema importancia para satélites que precisam
ficar voltados para a Terra. Funcionam apontando para quatro pontos aproximados e
igualmente espagados e detectando o calor da atmosfera terrestre (também por utilizar
essa banda de spectro diminui o ruido como o movimento do oceano).

O cruzamento de sensores de Horizonte serve para criar um vetor nadir no qual o satélite
pode fazer uso para orientar sua atitude e poder exercer sua missao com mais eficiéncia.
Utilizando-se o IRES para este caso, podemos compensar os erros de deriva do giroscépio
(GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011). Para este trabalho os sensores de horizonte servem

para medir o angulo de roll e outro de pitch.

As equagoes de medidas para os sensores de Terra Infravermelha sao dadas por (FU-
MING; KUGA, 1999):
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OH = ¢+ Vgy

(5.9)
(9H =0 + Vo
em que vy, € Uy, sao ruidos brancos assumidos Gaussianos, dessa forma:
E t)) =0
E v, (t)] =0
E [vg,, (0T, (t+ At)| = Ry, 6(2) (5.11)
E vy, (t)F,, (t + Ab)| = Ry, 8(1)

sendo R, o € RW)H as componentes da diagonal principal da matriz de covariancia
de ruido de medidas (SILVA, 2016).

Além disso, tais ruidos sao assumidos nao correlacionados por (SILVA, 2016):

E [vg,, ()05, (t + At)| = E vy, (t)v], (t + At)] =0 (5.12)

5.3 Sensor Solar Digital

O Sensor Solar é um mecanismo 6ptico que detecta o sol e define a posicao de

um dos principais eixos de simetria da espaconave em relacao a dire¢do na qual o sol foi
detectado.(GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011).
O sensores de Terra como mencionado no capitulo anterior nao sao capazes de medir
o angulo de yaw, para suprir esta necessidade nos sistemas de controle de atitude sao
utilizados os sensores solares, porém, as medidas nao sao diretas e sim o angulo acopladode
pitch (ap) e yaw (ay). As equagdes de medidas para o DSS sdo obtidas da seguinte
forma (FUMING; KUGA, 1999):

_g*
= arct g N 5.13
Gy = arctan (S; cos 60 + S* cos 150) T Vay (5.13)

quando |5 cos 60 + S cos 150] > cos 60, e

*
z

ag = 24 + arctan (%) + Vg, (5.14)

em que, Sy, Sy e 57 sao as componentes do vetor unitario associado ao vetor solar

no sistema do satélite, dados por:
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Sy = Soz + 1 Soy — 050
S; = SOy - iﬁSoI + ¢SOZ (515)
S: = S()z - ngOy - QSOZ

sendo Sz, Soy € So. as componentes do vetor solar no Sistema de Referéncia Orbital (FU-
MING; KUGA, 1999), enquanto que ¢, 6 e 1) sdo os dngulos de Euler, os quais representam

a atitude estimada.

Além disso, tem-se que v,, € Vg, sd0 o ruido branco e representam pequenos
efeitos remanescentes de desalinhamentos durante a instalacao e/ou montagem do sensor.
Assim como no sensor de Terra, esses erros sao assumidos Gaussianos (GARCIA; KUGA;
ZANARDI, 2011) e evoluindo essas equagoes (SILVA, 2016) :

E [va, ()] =0 (5.16)
E vq, )] =0
B [va, ()0 (t+ A)] = Ry, 8(t) (5.17)

E [va, ()0, (t + At)| = Ry, 0(t)

[e7) Vay

sendo Rv% e R,,, as componentes da diagonal principal da matriz de covariancia
de ruido de medidas (SILVA, 2016)

tais ruidos sao assumidos nao correlacionados, logo:

E v, ()0, (t+ At)| = E v, (0] (t+ At)] =0 (5.18)

Enfim, as equacao do vetor de medidas y usada nos métodos de estimacao é apre-

sentada como:

i arctan ( — (Soy — ¥Soz + ¢Soz) ) 7
(SO:I} + 77Z)S()y - 8802) COS 600 + (SOZ — ¢S()y — QSOZ) COS 1500
24° + arctan Sow + S0y — 050
v S0= — PS0y — 050- +v (5.19)
¢
L 0 |

T
em qUe U = | Vs, Vay Upy Voy } é o ruido de medidas.
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6 Método de estimacao

Um estimador de estado possui como principio calcular um vetor de estado a
partir de um conjunto de observacoes, ou seja, é um algoritmo que analisa dados com um
determinado critério de forma a reduzir erros para estimar um estado do sistema utilizado,

sendo alguns desses critérios:

e Conhecimento da dindmica do sistema e suas medidas
e Estatisticas do ruido e erros de medida

e Informagoes da condigao inicial

Para se determinar a atitude de um satélite é preciso ter conhecimento dos dispo-
sitivos de medidas (sensores) além da modelagem dindmica do satélite, bem como saber

qual modelo de referéncia esta sendo utilizado.

O CBERS-4 possui um estimador sequencial (recursivo) que é quando o vetor de

estado ¢ atualizado apds cada observacao, ou seja, um processamento em tempo real.

Para o método de estimar atitude de satélites o Filtro de Kalman é o mais difun-
dido, porém, nao em sua formulacao original, pois em sistemas dinamicos e observagoes

nao lineares ele se torna inadequado, para isso sao utilizadas suas variaveis como o Filtro

de Kalman Estendido (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011)

6.1 Filtro de Kalman Estendido

Criado por Rudolf Kalman, o filtro de Kalman é uma ferramenta para resolver
problemas de estimacao de estado lineares ou linearizados. O filtro realiza predicoes e

atualizagbes de acordo com as propriedades estaticas do ruido (NETO, 2014)

O método de Kalman serve para minimizar a variancia do erro do valor estimado,
da mesma forma que mantém a esperanga (que nada mais é que a soma do produto de cada
probabilidade de saida) do valor estimado igual a esperancga do valor real (GONZALES,
2009).

O filtro de Kalman tem em um de seus usos os sistemas embarcados utilizando
processamento em tempo real, o que é extremamente necessario para um satélite. O
lado positivo de se utilizar deste método é a facilidade de implementéa-lo, pois para a
estimativa do préximo estado basta saber o estado anterior e as medig¢oes atuais, podendo

descartar da memoria do sistema todos os cédlculos realizados anteriormente, tendo um
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ganho significativo em memoria e processamento pois também nao ha necessidade de

processar dados antigos a cada passo (GARCIA; KUGA; ZANARDI, 2011).

O ruido de um processo nada mais é do que as imperfeicoes do modelamento do
sistema, imperfei¢oes no sinal de controle e perturbagoes externas, esta defini¢ao sera 1til

para mostrar o filtro de Kalman.

O Filtro de Kalman Estendido serve para linearizar uma estimacao sobre a melhor
estimativa de uma trajetoria de referéncia que é constantemente atualizada a cada proces-
samento, ou seja, o FKE utiliza diversas equeagoes matematicas que utilizam um modelo
simplificado para fazer uma estimativa atual do processo e utilizam os dados dos senso-

res para validar os seus dados e achar uma aproximacao da estimativa 6tima (GARCIA;
KUGA; ZANARDI, 2011)

Para o FKE os ruidos wy e vy sdo assumidos como branco (ou seja, sinais ale-
atérios com igual intensidade porém em diferentes frequéncias) com média zero e nao
correlacionados. Assumido também terem matriz de covariancia sendo Qy ¢ Ry, respecti-
vamente (SIMON, 2006).(SILVA, 2016)

E {Ukvﬂ = Rk (61)
E {wkvﬂ =0

Sendo que F [.] denota a operagao de esperanca. E esta estimagao usa a expansao

de Taylor para encontrar a estimativa 6tima 7 sendo este definido como:

Utilizando o sistema nao linear a seguir

2(t) = f(x(t)) + G()w(t)
(6.3)
yr = h(xy) + vy

"Em que z é o vetor de estado de dimensao n, f(.) é uma fungao vetorial dos
elementos do estado diferencidvel com respeito a x(t), G(t) é uma matriz (n X n) com
elementos continuos no tempo, k£ é um indice de tempo discreto, y; é o vetor de medida
com dimensao m, w(t) e vg sao os ruidos de processo e de medida, com respectivas matrizes

de covariancia Q(t) e Ry, h(.) é o vetor de fungdes ndo lineares diferencidvel com respeito
a xy."(SILVA, 2016)



6.2. A Solugdo do Filtro de Kalman FEstendido 51

6.2 A Solucdo do Filtro de Kalman Estendido

A solucao do Filtro de Kalman Estendido para um sistema como apresentado na

Equacao (6.3) é dado pela equagdo de propagacao a seguir(SIMON, 2006):

B o= f(E 1 ) (6.4)

em que z; é o Vetor de estados propagado até o tempo 'k', e x; ; Vetor de estados
estimado para o tempo k
Py =@, P07+ Qx (6.5)

Em que P, é a Matriz de covariancia dos estados para o tempo "k'e ®; é a matriz

de transicao de estados:

At)?
2

F
@zeFAt:IJrFAtJr( + ... (6.6)

E Para pequenos valores de At pode ser aproximada como:

®~ I+ FAL (6.7)

e calculada através de:

Oy = Fp0p_, (6.8)

com condicao inicial ®,_1 =1 e F}, = a% .
xX
k

O termo Qj, = I'yQiT'Y é obtido da seguinte forma:

QT = [ 9GHQWG(H) e d (6:9)

sendo I'y é a uma matriz (n X n) com elementos discretos no tempo, temos as

equagoes de atualizacao.

i =y + Ky (g — h(iy)) (6.10)
Ry = Py AT (BB HT + Ry (6.11)
P = (I - KiHy) Py (6.12)
Que fazem parte da Equagao de atualizagdo em que, 2} é o estado estimado, K,
¢ o ganho de Kalman, P,j a matriz de covaridncia para o estado "k'e H), = 597}; e
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7 Simulacao utilizando dados reais do

CBERS-4

Para a obtencao dos graficos de atitude foram utilizadas rotinas do MATLAB
mostradas por (SILVA, 2016) que demonstram como o satélite ird se comportar utilizando
a sua velocidade angular em relacao aos eixos, no caso este algoritmo foi modificado para o
dia juliano dos dados aquiridos do dia 01/09/2015, possuindo passo de um segundo entre os
dados e possuindo ao todo 47 dados das 13h48min49s até as 13h49min35s em sua primeira
simulagao. Ja a segunda simulacao é do mesmo dia, tendo inicio as 13h49mind3s até

14h02minb5s, possuindo tambem passo de um segundo, e possui 733 dados discretizados.

As condigoes iniciais utilizadas foram:
T
xo=(0,0; 0,0; 0,0; 2,79%107% 9,69%107% 1,20%107° ) (7.1)

Py = diag(7,61 x 107°; 7,61 x 107°;0,0012; 2,35 % 1071, 2,35 % 10711, 2,35 x 1071)(7.2)

Qo = diag(3,05 % 107%:3,05 % 107%:3,05 % 107%;:2,35 x 10715, 2, 35 % 1071%; 5,87 x 10716)(7.3)

R = diag(1,09 % 1074; 1,09 * 104; 1,09 % 1076, 1,09 % 1076)(7.4)

Sendo que os valores acima de Fy, ()y, e Ry sdo o trago da matriz diagonal nxn das

respectivas matrizes.

No qual P, é a matriz de covariancia inicial, )y é a matriz de erro do processo que
pondera o erro e Ry é a matriz de erro de medida que pondera o ruido de medida.Para o
vetor zg ( sendo que os valores 0 sdo um chute e o valor de Py,Qo, Ry sdo da calibragem ) |
os trés primeiros elementos estdo em grau e os outros trés elementos estao em grau/hora,
para as matrizes Py e Qo os trés primeros elementos estdao em grau? e os outros trés
elementos estdo em grau®/hora?, e finalmente, para a matriz Ry todos s elementos estao

em grau?.

As simulagoes foram feita utilizando o um computador com os seguintes compo-

nentes:

e Processador AMD FX(tm)-8320 Eight-Core Processor com 3.5 GHz de frequéncia

o Memoria RAM de 8GB
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Measurements Digital Sun Sensor(DSS)
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Figura 4 — Dados dos sensores DSS 1-2 e Figura 5 — Dados dos sensores DSS 1-2 e
IRES1-2 a partir da primeira si- IRES1-2 a partir da segunda si-
mulacao mulacao

As figuras 4 e 5 nos mostram que os sensores de DSS possuem uma corregao muito
mais agressiva que os sensores de IRES, isso se deve ao fato das posicoes e fungoes dos
sensores, pois o DSS possui a fungao de estar apontado para o Sol, enquanto o IRES fica
apontado para a terra, se observar a figura 3 ,que mostra o sistema ECI, como o satélite
fica em Orbita o eixo yy necessita de poucas corregoes, enquanto que para a correcao do

DSS ele precisa rotacionar no eixo xy e principalmente pelo eixo 2.

E possivel notar que como o DSS fica em funcio do pitch e yaw do sistema e o
IRES em funcao de pitch e roll, e nas figuras 8, 10 e 12 sdo mostradas as variagoes em
graus de cada um desses eixos de rotacao, fica mais facil a interpretacao de o por que o

DSS sofrer maiores variacoes do que o IRES.
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Figura 7 — Dados dos giroscopios x,y,z a partir da segunda simulacao

A figura 6 e 7 mostram de forma bem explicita o que foi mencionado anteriormente,
pois é possivel observar o quanto o giroscopio do eixo x altera a sua velocidade angular
em relagdo aos giroscopio y e z, isso se deve ao fato de que o eixo x estar associado a

oOrbita da Terra.
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As figuras 8 e 9 mostram a variacao do angulo de roll ao longo do tempo, perceba

que em 8 a variagao mesmo com o desvio padrao é minima, isso se deve ao fato de o tempo

de dados discretos ser pequeno para notar a diferenca, pois o roll esta associado ao eixo

xo do sistema ECI da figura 3, ja para a segunda simulagao existe uma notoria mudanca

no roll que esta associada pela quantidade de dados.

As figuras 10 e 11 mostram as variacoes no angulo de pitch e seus devidos desvios

padrdes,Diferente do que acontece na figura 8 podemos verificar que o pitch se mantém

com vairagoes minimas durante todo o tempo, o que condiz com a realidade pois esta

associado ao eixo 1y que no sistema ECI é normal ao eixo de érbita da Terra.

As figuras 12 e 13 mostram uma mudanga significativa de yaw (guinada) do satélite,

isso se deve ao eixo zy necessitar de mais ajustes para a missao do CBERS-4.
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Figura 12 — Estimado angulo de yaw (4 Figura 13 — Estimado angulo de yaw simu-
desvio padrao) a partir da pri- lado a partir da segunda simu-
meira simulacao lacao
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Figura 14 — Bias angulo X simulados a par- Figura 15 — Bias angulo X simulados a par-
tir da primeira simulagao tir da segunda simulagao

As figuras 14 e 15 mostram o Bias (erro de deriva do giroscépio) para o eixo X,
podemos analisar desses graficos que o erro é de ordem de 1072, o que culmina em uma
precisao aceitavel para o nosso objeto de estudo. Vale ressaltar também que o Bias perma-
nece com uma certa constancia, o que é muito bom se levarmos em conta as imperfei¢oes

associadas ao mecanismo que podem gerar erros maiores com o passar do tempo.

As figuras 16 e 17 mostram o Bias associado ao eixo y, podemos notar que o erro
de 107, o que torna notével a diferenca com relacio ao BIAS em X que possui uma ordem

de grandeza de diferenca.
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Figura 18 — Bias angulo Z simulados a Figura 19 — Bias angulo Z simulados a
partir da primeira simulagao partir da segunda simulagao

As figuras 18 19 remetem ao Bias referente ao eixo z, que assim como o eixo y
da figura 14 nao possui variagoes consideraveis. Podemos concluir que o erro de deriva
associado ao referencial ser voltado para a drbita é muito maior, mesmo que, havendo

menor corre¢ao, se comparando as figuras de Yaw e Roll (eixo X e Z respectivamente).

Para as figuras 20 e 22 a tabela 2 mostra os valores médios (esperanca) e desvio

padrao, bem como o tempo de processamento desta simulagao

Sensor Esperanca Desvio padrao Tempo [s]

DSS1 0 0 4.33380
DSS2 —15.6360 0.3502 4.33380
IRES1 —0.8198 0.0191 4.33380
IRES2 —0.1080 0.0067 4.33380

Tabela 2 — Relacao entre Esperanca desvio padrao e tempo de processamento dos residuos
a partir da primeira simulacao
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Figura 20 — Dados de residuo dos DSS1 e Figura 21 — Dados de residuo dos DSS1 e

DSS2 a partir da primeira si- DSS2a partir da segunda simu-
mulacao lacao
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Figura 22 — Dados de residuo dos IRES1 e Figura 23 — Dados de residuo dos IRES1 e
IRES2 a partir da primeira si- IRES2 a partir da segunda si-
mulacao mulacao

Os dados das figuras 21 e 23 nao foram possiveis serem obtidos numericamente
pois a matriz de dados é uma matriz singular.

As figuras 24 e 26 como nao possuem um segundo filtro analisar ndo ha muito o
que comparar entre elas, porém analisando o trabalho de (SILVA; KUGA; ZANARDI,
2015) nas figuras 28 e 29 do trabalho ¢ feita uma andlise entre um Filtro H,, e o Filtro

de Kalman Estendido do CBERS-2, no qual podemos observar a semelhanca dos resulta-

dos,observe que nao existem diferencas discrepantes entre os dois modelos de satélite no

quesito atitude.
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partir da primeira simulagao partir da segunda simulagao



61

Covariance Attitude
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Figura 28 — Covariancia da Atitude pelos Filtros H,, Estendido e pelo Filtro de Kalman
Estendido retirado de: (SILVA; KUGA; ZANARDI, 2015)
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8 Conclusao

Este trabalho teve como propdésito demonstrar os primeiros passos matematicos

que deve-se ter para realizar uma simulacao de atitude de satélite.

Para o inicio do estudo foi necessario adquirir dados do satélite, como: os tipos de
sensores e seu modo de operagao para depois averiguar quais sensores seriam necessarios
para determinar o estudo de caso, uma vez que muitos dos sensores utilizados pelo objeto

de estudo (CBERS-4) nao sao tteis para esta avaliago.

Ap6s uma analise dos dados e dos tipos de sensores foi verificado que os sensores
necessarios para o estudo de atitude eram o Infrared Earth Sensor (IRES) e o Digital Sun
Sensor (DSS), de tal forma a facilitar a filtragem de dados fornecidos pelos diversos sen-
sores. Posteriormente, foi realizada uma segunda filtragem removendo os saltos temporais

de dados que estavam gerando ruidos no codigo.

Foi notoéria a codependéncia dos sensores e o sistema de referéncia adotado para
poder ter entendimento sobre os dados e graficos gerados, de tal forma a somente serem

analisados apds o entendimento do funcionamento dos sensores.

Foi possivel verificar a eficicia do Filtro de Kalman Estendido (FKE), pois os
dados nao necessitavam de passos e dados antigos, apenas com o passo anterior foi possivel

utilizar este filtro de tal forma que as respostas geradas foram satisfatorias.

Recomenda-se que em estudos futuros esta simulacao seja realizada utilizando
o Método dos Quatérnions parcialmente apresentado neste TCC, de forma a averiguar a
eficiéncia, se a teoria condiz com os movimentos realizados pelo corpo estudado e comparar
os resultados obtidos, bem como a solucao no cédigo para matrizes singulares que venham

a atrapalhar a analise numeérica.
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