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Abstract. The aim of this work is to compare the performance of the unscented Kalman filter (UKF)
with the extended Kalman filter (EKF) in the attitude estimation nonlinear problems when the filters
are subject to inaccurate initial conditions. For nonlinear systems the unscented Kalman filter uses
a carefully selected set of sample points to more accurately map the probability distribution than the
linearization of the standard extended Kalman filter, leading to faster convergence from inaccurate
initial conditions in attitude estimation problems. In this study, the attitude of a satellite is estimated,
simulating real time conditions using real data supplied by gyroscopes, infrared Earth sensors and digital
Sun sensors. These sensors are on board the CBERS-2 satellite and the measurements were collected by
the Satellite Control Centre of INPE. The satellite attitude is described by Euler angles, due to its easy
geometric interpretation and the filter formulation is based on standard attitude-vector measurements
using a gyro-based model for attitude propagation. Then by the degraded initial conditions it is possible
to conclude that UKF is more efficient and accuracy than EKF. In relation with the process time, the
UKEF is competitive because although it demands a more time for the estimation process, the CPU time
isn’t proportional to the generated sigma-points number. In the same way UKF can be applied in real
time problem.

Keywords: FEuler angles, extended Kalman filter, attitude sensors angulos de Euler, filtro de
Kalman estendido, sensores de atitude

1. Introducao

A atitude de um satélite artificial é definida como a sua orientacio no espaco. A
grande diversidade de missdes espaciais com fins meteoroldgicos, de sensoriamento remoto
e cientifico, entre outros, confere grande relevancia as atividades de controle, propagacio e
determinacdo de atitude e de drbitas de satélites. A determinacao de atitude € parte importante
das atividades das missdes espaciais, seja pela necessidade de manter em seguranga a carga util
do satélite, seja pela necessidade de atender aos requisitos do controle de atitude.

Estimar a atitude de um satélite € o processo de se calcular a sua orientagdo em relacao
a um sistema de referéncia, a partir de dados fornecidos por sensores de atitude. Para isso é
necessario avaliar um ou mais vetores de referéncia. Escolhidos os vetores de referéncia, um
sensor de atitude mede a orientacdo destes vetores com relacido ao sistema de referéncia do
satélite. Conhecidas estas medidas para um ou mais vetores, pode-se computar a orientagdo do
satélite fazendo uso de algum método de estimagao de atitude.

Existem diversos métodos para estimar a atitude de um satélite. Cada método é apropriado
para um tipo particular de aplicagdo e deve satisfazer a necessidades como: tempo disponivel
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para o processamento e precisdo a ser alcancada. No entanto, todos os métodos necessitam
de observacdes que sdo obtidas por meio de sensores instalados no satélite. Neste trabalho, a
atitude do satélite é descrita pelos angulos de Euler, devido a sua facil interpretacao geométrica,
e dois métodos de estimacdo de atitude sdo comparados: o Filtro de Kalman estendido (FKE)
e o Filtro de Kalman unscented (FKU). Estes métodos sdo capazes de realizar a estimagdo do
estado em sistemas ndo-lineares, além de levar em conta as medi¢des fornecidas por diferentes
sensores de atitude. A comparacdo entre os dois estimadores se faz levando em conta a
eficiéncia de ambos frente a condicdes iniciais degradadas. Para isso foram considerados dados
reais fornecidos pelos giroscopios, sensores de Terra infravermelhos e sensores solar digitais.
Estes sensores estdo a bordo do satélite CBERS-2 (China-Brasil Earth Resources Satellite), e
as medidas foram fornecidas pelo Centro de Controle de Satélites do INPE (Instituto Nacional
de Pesquisas Espaciais).

2. Métodos de Estimacao de Atitude

O objetivo de um estimador € calcular o vetor de estado (atitude) baseado em um conjunto
de observacdes (sensores). Em outras palavras, ele deve ser um algoritmo capaz de processar
medidas para produzir, de acordo com um dado critério, uma estimativa do estado do sistema
com um erro minimo. Neste trabalho, dois diferentes métodos sdo utilizados para estimar o
vetor de estado, a fim de comparar a eficiéncia de cada um quando sujeitos a condi¢des iniciais
corrompidas.

2.1. Filtro de Kalman Estendido

A solugdo usando o Filtro de Kalman é dada em duas fases: fase de propagacdo e fase
de atualizacdo. Para este fim, nds assumimos que a dindmica do estado e as observacgdes sao
descritas por equagdes diferenciais nao lineares com relac@o ao estado descrito pelo sistema a
seguir:

x = f<Xk7k> + Nk

1
vie = hp(xi, k) + v S

onde x € o vetor de estado de dimensdo n e y € o vetor de observagdo de dimensdo m.
Assume-se que 7 € v, sdo os ruidos Gaussianos do processo com média zero e covariancias
dadas respectivamente por ;. € Rj..

Para que a teoria linear do filtro de Kalman seja aplicada ao problema nao linear, tal
problema deve ser linearizado em torno de uma trajetéria de referéncia através da expansao
de Taylor até primeira ordem. O filtro de Kalman estendido pode ser resumido da seguinte
forma (PRADO, KUGA, 2001):

Fase de Propagacdo

() = fx(t),1]
b(t, k) = FIR(t),£]®(t, k) )

sendo a matriz Jacobiana do sistema ndo-linear e as condi¢des iniciais definidas
respectivamente por:

Flx(t), ] = [M} ~

ox

Xk

Ty =016 Ppp =1
A matriz de covariancia do erro propagada é dada por:
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Pepr = (I)k+1,kpkq)£+l,k + QT 3)
com
k1
IQrTE = G(t)q)t,kQ(t)q)ZkG(t>dt
k

Fase de Atualizagdo
K1 = X1 + K1 [V — h(Xpi1)] “4)
Ky = PkﬂHkTH[HkHPkHHkTH + Rea] ™! )
Piyr = (I — Ky Hy ) Pry (6)

com a matriz de derivadas parciais de h em relacdo a x, avaliada ao longo da trajetéria
nominal, dada por:

Oh(ths,
H[X(tpy1), tes1] = {%1
X=Xk+1

2.2. Filtro de Kalman Unscented

Os erros inerentes do Filtro de Kalman Estendido (FKE) sdo devido as linearizagdes
realizadas para o cdlculo da média e da covariancia de uma varidvel aleatdria, que sofre uma
transformacdo nao-linear. O filtro de Kalman Unscented (FKU) evita estes erros utilizando um
conjunto de "amostragem"deterministica para calcular a média e a covariancia. Basicamente,
2n 4+ 1 sigma-pontos (n € a dimensdo do estado) sdo cuidadosamente escolhidos baseados na
decomposicao daraiz quadrada da covariincia anterior, (JULIER,UHLMANN, 2004). Estes sigma-
pontos sdo propagadas através da verdadeira fun¢@o ndo linear, sem aproximagdo, € em seguida
uma média ponderada e covariancia sdo calculadas. O FKU tem vérias vantagens sobre o FKE,
incluindo: 1) o erro € menor do que o esperado pelo FKE, 2) o novo filtro pode ser aplicado
a fun¢des ndo diferencidveis, 3) o FKU evita a derivacdao de matrizes Jacobianas, e 4) o novo
filtro € vélido para expansdes de ordem superior ao FKE padrao.

Considere o sistema nao linear dado pela eq.(1). Dados o vetor de estado e a matriz de
covariancia no instante k, € computado um conjunto de sigma-pontos que sdao alocados nas n x
(2n + 1) colunas da matriz sigma-ponto y. As colunas de yy, sdo calculadas por

(Xk)o = i
(Xk)l = Xk + ( (n + ’K”')Pk)’i 7Ii = 17 ey (7)

(Xk)itn = %k — (V(n+k)Px);

com x € R, (1/(n+ k)Px); é ai-ésima linha ou coluna da matriz raiz quadrada de (n +
k)Py e o escalar x é um pardmetro que fornece informagdes a respeito dos momentos de ordem
superior da distribui¢do.

Uma vez y; computado, € feita a propagacdo de cada vetor através do sistema ndo-linear:

A média propagada, X1, € a covariancia, Py 1, sdo determinadas a partir das estatisticas
dos sigma-pontos propagados, dadas por:
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2n
Res1 = WilXer)is )
i=0
a 2n
Py = Z Wil(xe+1)i = Kaal[(Xar1)i — Ra]” (10)
i=0
com os pesos definidos por
K 1 1
Wo=—"—=Wi= 77— Win=55—"—"= 11
T (n+r) 2n+r) " 2(n+k) (h

Na fase de atualizacdo do filtro, primeiramente transforma-se as colunas de y; através da
funcdo de medidas Y ;. Desta forma

Y= h(Xk+1) (12)
2n

Vi1 = Z Wi(Yis1)i, (13)
i=0

Com a média do vetor de medidas, ¥ 1, € possivel estimar um vetor de estado usando

RKpt1 = Xpr1 + Kir1 (Vi1 — Y1), (14)

onde K, é o ganho de Kalman. Na formulacdo do FKU o ganho de Kalman é definido
por

Kk-l—l = ny(Pyy)_l (15)
com
2n
Pffy = Z Wl[(Xk+1)z — )_(k+1][(’rk+1>i — }_/k+1]T (16)
1=0
2n
Py, = Z Wil(Xsi1)i — T [(Tir1)i — Frar]” + R (7)
=0

Finalmente obtém-se a estimativa da covariancia do erro dada por

P = Prr — Ky Py K7 (18)

O processo de propagacdo e atualizacdo se repete até que o filtro atinja a convergéncia
desejada.

3. Representacio da Atitude por Angulos de Euler

A atitude de um satélite pode ser descrita por trés angulos, denominados angulos de Euler,
e expressa pela relacdo entre dois sistemas de coordenadas, um deles fixo no satélite e outro
associado a um sistema inercial. No caso dos satélites CBERS, a atitude € estabilizada em trés
eixos nominalmente geo-apontado e pode ser descrita em relacdo ao sistema orbital. Nesse
referencial, o movimento em torno da direcdo da velocidade orbital é denominado roll. O
movimento em torno da dire¢do normal a 6rbita € denominado pitch e, finalmente o movimento
em torno da dire¢ao Nadir/Zénite € denominado yaw.
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Para transformar um vetor representado em um dado referencial para outro é necessario
definir uma matriz de cossenos diretores (R), onde seus elementos sdo escritos em termos dos
angulos de Euler (¢, 0,1)). A seqiiéncia adotada neste trabalho para os dngulos de Euler foi
a 3-2-1, onde o sistema de coordenadas fixo no corpo do satélite (x, y, z) se relaciona com o
sistema de coordenadas orbital (xo, yo, zo) através da seguinte seqiiéncia de rotacdes:

- 1% rotag@o de um angulo v (angulo yaw) em torno do eixo zo;
- 2% rotacdo de um angulo # (angulo pitch) em torno de um eixo intermedidrio y’;

- 3% rotacdo de um angulo ¢ (angulo roll) em torno do eixo x.

A matriz de atitude obtida através da seqiiéncia de rotacao 3-2-1 é dada por:

CO)C(Y) C(0)S(¥) —5()
k=1 5(¢)S(0)C() = S()C(¢) 5(¢)S(0)S(¥) +C(9)C(¢) S
C(9)S(O)C () +5(0)S(W) C(9)S(0)S(y) = S(9)C () C(P)C(

sendo R a matriz de atitude com: S=sen, C=cos, T=tan.
O conjunto de equagdes cinemdticas que representam a atitude de um satélite em angulos
de Euler € dado por:

0 1 S()T®O) C(O)T(0) o, 0
o l=10 C9) —5(9) Gy, | =R | —wo (20)
0 0 S5(6)/C(6) C(8)/C(6) o, 0

onde wy € a velocidade angular orbital e w,, w,, w, sdo as componentes da velocidade
angular no sistema do satélite.

Considerando simplificacdes na eq. (20) para pequenos angulos, as equacdes diferenciais
do estado para a atitude e o bias do giro sdo modeladas da seguinte forma:

(b(t) = wp Sin 1& + @, + 6.,
Q(t) = Wp COS w + @, + b,
. ~ (20
w(t) = (9 sin 1/1 qb cos w) + @, + o,
£l t) = 0

sendo q%, é, 7,@ os angulos de atitude obtidos por algum processo de estimacao.

4. O Sistema de Medicoes do Satélite

Neste trabalho, dados reais de sensores, que estdo a bordo do satélite CBERS-2, sdo
utilizados no processo de estimacdo de atitude. Os modelos mateméticos destes sensores sao
descritos a seguir, incluindo giros, sensores de Terra e sensores solar.

4.1. Modelo do Giroscépio

A principal vantagem da utilizacdo do giro é que eles podem fornecer o deslocamento
angular e/ou a velocidade angular do satélite diretamente. No entanto, os giros possuem um erro
devido a deriva, significando que o erro das suas medidas pode aumentar com o tempo. Neste
trabalho os giros integradores de velocidade sao utilizados pare medir a velocidade angular dos
eixos de roll, pitch e yaw do satélite. O modelo matemético do giro € (WERTZ, 1978):
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At
AO; = / (wi +&;)dt (i =m,y,2) (22)
0

onde ABO; sdo os deslocamentos angulares do satélite em um intervalo de tempo At; w; sdo
as componentes da velocidade angular no sistema do satélite e €; sdo as componentes do bias
do giroscopio.

Desta forma, a medida das componentes da velocidade angular do satélite pode ser colocada
na forma (WERTZ, 1978):
ANCANS

— —

S=="=|-é-fi=§—¢—7 23

At m=g m (23)

sendo §(t) o vetor de saida do giroscopio e 7j;(t) representa o ruido branco Gaussiano do
processo, no qual abrange todos os efeitos remanescentes nao-modelados.

4.2. Modelo de Medidas do Sensor de Terra Infravermelho

A utilizacdo destes sensores ¢ uma forma de compensar os erros de deriva presentes no
giroscopio. Estes sensores estdo localizados no satélite e alinhados com seus eixos de roll e
pitch. Neste trabalho, dois sensores de Terra sdo utilizados, onde um deles mede o angulo roll
e o outro mede o angulo pitch.

As equagdes de medidas para os sensores de Terra Infravermelho (Infrared Earth Sensors -
IRES) sdo dadas por (FUMING,KUGA, 1999):

9}{ = 0 ﬁ— DpH
onde vy, € 1y, sao ruidos brancos gaussianos e representam pequenos efeitos
remanescentes de desalinhamentos durante a instalacdo e /ou pela montagem do sensor.

4.3. Modelo de Medidas do Sensor Solar Digital

Uma vez que o sensor de Terra ndo é capaz de medir o angulo yaw, os sensores solares sao
utilizados pelo Sistema de Controle de Atitude a fim de superar este problema. No entanto,
estes sensores ndo fornecem medidas diretas, mas o dngulo acoplado de pitch (cp) e yaw (o).
As equacdes de medidas para o sensor solar digital (Digital Sun Sensors - DSS) sao obtidas da
seguinte forma (FUMING,KUGA, 1999):

-5,
1 y
@y = tan (Sx cos(60°) + S, cos(1500)> Ve 25)

quando |S, cos(60°) 4 S,cos(150°)| > cos(60°), e

ap = 24° — tan™* <&) + Uy
S, o
quando [24° — tan~! (‘;—j) | < 60°,
onde vy, € Va, 80 0 ruido branco gaussianos e representam pequenos efeitos remanescentes
de desalinhamentos durante a instalagcdo e /ou pela montagem do sensor.
As condi¢des devem ser tais que o vetor solar esteja no campo de visada do sensor, e
Sz, Sy, S, sdo as componentes do vetor unitdrio associado ao vetor solar no sistema do satélite
(FUMING,KUGA, 1999).
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5. Resultados

Nesta secdo s@o apresentados os resultados e andlises da estimacdo da atitude do satélite
CBERS-2 através do FKE e FKU. As medi¢des sdo feitas para o dia 22 de abril de 2006,
disponivel para o sistema em solo a uma taxa de amostragem de cerca de 10,23 segundos em
um intervalo de aproximadamente 10 minutos. Na verdade, o Sistema de Controle de Atitude
(SCA) a bordo tem pleno acesso as medi¢des dos sensores que sao amostrados a uma taxa
de 4Hz para os giroscopios, 1Hz para os sensores de Terra e 0,25Hz para sensores solares. No
entanto, o sistema de solo pode recuperar telemetrias dos sensores em uma amostragem de cerca
de 9 segundos durante o momento em que o satélite estd sobrevoando a estagdo de rastreamento.
Isto significa que o sistema de terra ndo tem todo o conjunto de medidas disponiveis do SCA a
bordo.

Os algoritmos foram implementados no software MATLAB. Para checar a performance do
FKU e FKE com angulos de Euler, os resultados foram comparados considerando o conjunto de
condicdes iniciais apresentados na Tabela 1. As medidas reais obtidas pelos sensores de atitude
(DSS, IRES e giros) sdo apresentados na Fig.1.

A comparacio entre FKE e o FKU na estimacdo da atitude de satélites é estudada em
diversos artigos, entre eles (GARCIA et al., 2011). No entanto, os resultados apresentados
mostram grande similaridade entre os dois filtros. Ainda que diante de resultados muito
proximos ao FKE, o FKU ndo faz uso de linearizacdes ou aproximacdes das equacdes
nao-lineares existentes no modelo do sistema, fornecendo maior qualidade e confiabilidade
dos resultados obtidos. Para verificar com maior clareza a precisdo e eficiéncia do FKU
¢ apresentado a seguir o comportamento de ambos os filtros, diante de condi¢des iniciais
imprecisas.

Tabela 1: Informacdes iniciais para inicializagdo dos estimadores com angulos de Euler para o
satélite CBERS-2

| BiasInicial |  ErrodoEstado (P) |
ex(°) [ 5,76 [ 04(°) [ 0.5 || oex(°/h) | 1,0
ey(°/h) | 4,64 || 09(°) [ 0.5 | ocy(°/h) | 1,0
£2(°/) [ 2,68 | 04(°) [ 2.0 [ 0ea(°/h) | 1,0

| Ruido Dindmico (Q) |
a5(°) [ 0.1 [ oex(°/m) | 0,01
a9(°) [ 0,1 [ ooy(°/m) | 0,01
oy(°) | 0.1 || 0ex(°/h) | 0,005

| Ruido das Observacdes (R) |

opss1(®) | 0,6 | omres1(°) | 0,06
opss2(°) | 0,6 | omres2(°) | 0,06

Na figura 3 s@o considerados valores iniciais das componentes da atitude muito distantes
dos valores verdadeiros, com roll, pitch e yaw de 10° cada um. E sabido que tais valores
sdo proximos de zero, aproximadamente -0,5 °, -0,45° e -1,5 © para o conjunto de medidas em
teste. O que se observa é que, mesmo levando mais tempo, o FKE ainda converge para o valor
esperado da atitude (aproximadamente -0.5 ° para roll e pitch e -1,5° para yaw), ao contrario
do FKU que converge quase instantaneamente. Nota-se também uma incompatibilidade dos
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Figura 1: Medidas Reais fornecidas pelos sensores de atitude.

erros de atitude estimados pelo FKE (covariancia), pois a atitude estimada estd muito longe
do valor esperado de convergéncia e ainda assim o FKE assume erros pequenos (sigma). Este
comportamento € observado até que o FKE atinja a convergéncia e seus erros fiquem em torno
do obtido pelo FKU. A figura 2 apresenta outros valores de condi¢des iniciais de atitude de
forma que se possa observar quando o FKE deixa de convergir e torna-se inadequado para o
problema. E considerado o valor radicalmente incorreto de 20° para os dngulos de roll, pitch e
yaw 1niciais. Observa-se claramente que o FKU converge nos primeiros instantes, ao contrario
do comportamento obtido pelo FKE, que estd claramente divergente em roll. Este caso nos
mostra que diante de condi¢des iniciais deterioradas, as linearizagdes realizadas no FKE nao
s@o aproximacdes suficientemente boas fazendo com que o filtro perca a capacidade de estimar
com precisio o estado do sistema durante o periodo considerado. O FKU ainda assim convergiu,
mostrando sua robustez e desempenho claramente superior nesta situacao.

18
3 It % a25
37,5 s
28 S 325 o
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23 | 75 %
- S0 25 g
3 . ¢ > 17‘5 1%
3 o E v i
g v MEICEINEIITREI, e
4 125 ”
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Figura 2: Valores estimados pelos FKE e FKU do (a) angulo roll e seu erro (sigma), (b) angulo
pitch e seu erro (sigma), (c) angulo yaw e seu erro (sigma).

6. Conclusoes

O principal objetivo deste estudo foi o de verificar a eficiéncia do filtro de Kalman unscented
frente ao filtro de Kalman estendido no problema de estimacdo de atitude de satélites, com
dados reais de sensores que estdo a bordo do satélite CBERS-2. O uso de dados reais a
partir de sensores de atitude a bordo, em geral, trazem problemas ndo previstos em simulacdes
e necessitam de implementacdes robustas dos algoritmos de estimacdo. Tais dificuldades
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Figura 3: Valores estimados pelos FKE e FKU do (a) angulo roll e seu erro (sigma), (b) angulo
pitch e seu erro (sigma), (c) angulo yaw e seu erro (sigma).

podem ocorrer devido a fatores diversos como, por exemplo, desalinhamentos, derivas, erros
sistematicos e ruidos nao previstos.

A robustez dos algoritmos foram verificadas através de condi¢des iniciais degradadas. Dois
testes foram realizados para valores de atitude inicial cada vez mais distante dos que seriam
os valores verdadeiros (aproximadamente -0,5 ° para os angulos de roll e pitch e -1,5° para
yaw). Notou-se que quanto maior a degradacdo das condi¢des iniciais, 0 FKE demorava cada
vez mais para atingir a convergéncia, ao contrario do FKU que convergiu imediatamente. Até
10° o FKE ainda convergiu, apesar do tempo para atingir a convergéncia ter sido superior ao
obtido pelo FKU. Ja para uma atitude inicial de 20 ° o FKU mostrou-se mais robusto que o FKE,
atingindo a convergéncia imediatamente, enquanto o FKE nao conseguiu atingir a convergéncia.
Neste caso, as linearizacOes realizadas pelo FKE ndo foram aproximacdes suficientes tornando
o algoritmo impreciso.
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