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RESUMO

Neste trabalho apresentaremos por meio de modelagem matematica dos sensores
(magnetometro, sensor solar e giroscopios MEMS) e dos atuadores (bobinas magnéticas) um
simulador que represente as caracteristicas reais do sistema de determinagdo e controle de
atitude a serem desenvolvidos pelo INPE e que serdo embarcados no computador de bordo do
satélite NBR-2, um Cubesat 2U em desenvolvimento com lancamento previsto para 2016. De
forma a extrair informagdes uteis dos experimentos de bordo, o satélite devera contar com um
sistema de determinacdo de atitude. O algoritmo de determinacdo de atitude deve ser
deterministico, obtendo os parametros de atitude diretamente a partir das medidas efetuadas
pelos sensores, que sdo contaminadas com ruido. O método TRIAD serd utilizado na
determinagdo de atitude; o processo de estimagdo de atitude e do viés do giroscopio serd
executado por um filtro de Kalman. A propagacao do estado serd feita pela dindmica do corpo
rigido livre de torques externos, e pela equagdo da cinemdtica em quatérnio. O sistema de
controle de atitude devera, em seu modo nominal, efetuar o apontamento de uma das faces do
NBR-2 para a Terra com precisao ao redor de cinco graus. O equacionamento do filtro, as
equagoes de propagacao e os resultados de simulagdo do movimento do satélite em orbita
serdo apresentados. Estes resultados serdo utilizados na codificacdo do software a ser
embarcado nas proximas missdes brasileiras baseadas em Cubesats. Para codificacdo do
software serdo apresentadas as principais caracteristicas do computador de bordo NanoMind
do NBR-2, bem como o sistema operacional FreeRTOS. Os resultados mostram que o
algoritmo do Filtro de Kalman, mesmo sob condi¢des iniciais imprecisas, ¢ capaz de
convergir. Estes resultados serdo tuteis na codifica¢do de software dos satélites do programa
NBR-2, além de outros programas a serem desenvolvidos pelo INPE baseados na plataforma

Cubesat.
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DESIGN AND SIMULATION OF THE VALIDATION AND TESTS
SYSTEM AND ATTITUDE CONTROL WITH APPLICATION IN
MICROSATELLITES

ABSTRACT

This work shows by mathematical modeling of the sensors (magnetometer, solar sensor and
MEMS Gyros) and the actuators (magnetic coils), a computer simulator representing the real
caracteristics of attitude determination and control system for Cubesat missions at INPE and
will be embedded in onboard computer of sattelite NBR-2, a Cubesat in development with
scheduled launch at 2016. In order to extract usefull information from onboard experiments,
the sattelite should rely in an attitude determination system. The algorithm of attitude
determination should be deterministic, obtaining the attitude parameters direct from
measurements of sensors wich are contaminated with noise. The TRIAD or QUEST methods
will be used for attitude determination; the estimation process of attitude and gyros bias will
be executed by a Kalman filter. A rigid body dynamics without external torques, together with
the kynematic equations, will be employed for the filter state propagation in terms of
quaternions. The attitude control system, in nominal mode, should point one face of NBR-2 to
Earth, with accuracy around five degrees. The Kalman filter equations, the state variables
dynamic equations and the results from attitude and orbit simulation will be presented. This
results will be used in embedded code of ADCS (Attitude Determination and Control System)
for next Brazilian missions based on Cubesat. The main characteristics of NanoMind onboard
computer of the NBR-2 is presented, as well as the FreeRTOS operational system. Results
show that the Kalman filter algorithm, even under inaccurate initial conditions, can converge.
This results will be usefull in software coding for NBR sattelite program, or others ADCS
softwares to be developed by INPE based on the Cubesat plataform.
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1. INTRODUCAO

O Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) participa de projetos de
microssatélites do tipo Cubesats, sendo que até o momento houve o langamento bem sucedido
do NanosatC BR1 (NBR-1), um satélite do tipo 1 U, ou seja, um cubo de 100 mm de aresta,
que tem como fun¢do mapear o campo magnético terrestre € a precipitagdo de particulas

energéticas. Este foi o primeiro Cubesat a ser langado pelo Brasil.

O satélite NBR-1 conta com um sistema simplificado de estabiliza¢do de atitude, que
prové apenas a reducdo da velocidade angular e eventual imobilizacdo do satélite em relagao
ao campo magnético terrestre. Para um satélite em Orbita quase polar, a direcdo do campo
magnético gira duas vezes a cada oOrbita em relagdo a um sistema de coordenadas fixado a
Terra ou a um sistema inercial, o que faz com que a velocidade angular minima seja da ordem

de 0,02 rpm, aproximadamente.

O software de estimacdo de atitude e estabilizacdo da velocidade angular foi fornecido
pelo proprio fabricante do satélite, sem, portanto, envolvimento da equipe brasileira. O
segundo satélite deste programa, denominado de NanosatC BR2 (NBR-2), ¢ também um
satélite da classe Cubesat, mas do tipo 2 U, com dimensdes de 100 mm de largura e de

comprimento por 200 mm de altura.

O programa computacional que efetua a determinacdo e controle de atitude do satélite
NBR-2 sera desenvolvido e qualificado no pais. Os equipamentos que integram o subsistema
de controle de atitude, composto por giroscopios MEMS (do inglés Micro Electro-
Mechanical System ou sistemas micro eletromecéanicos), magnetdmetro com 3 eixos sensores,
sensores solares do tipo fotovoltaico, bobinas magnéticas de ntcleo de ar também em 3
direcdes ortogonais e computador de atitude serdo fornecidos pela mesma empresa que
fornece todos os sistemas (exceto as cargas uteis) do NBR-1. O sistema de controle de atitude
do NBR-2 devera ser mais complexo do que seu predecessor, provendo o apontamento de
uma das faces do satélite para a Terra. A principal missdo deste satélite sera o estudo da
dinamica da atmosfera ionizada, realizada por uma das cargas Uteis compostas por um

fotometro e uma sonda de Langmuir.

Como os satélites da classe Cubesat tém custos reduzidos devido a utilizagdo de
componentes COTS (commercial off-the-shelf, ou comerciais de prateleira, no sentido de
serem componentes com requisitos de produgdo comerciais ou industriais), espago reduzido

para acomodar componentes devido ao seu tamanho, e capacidade de geracdo de energia
1



limitada, sera necessaria a utilizagdo de técnicas de controle 6timo com foco na reducao do
consumo de energia, mesmo que a manobra demore varias 6rbitas. O NBR-2 conta com um
sensor solar em cada uma das 6 faces e um magnetometro de trés eixos, além de um
giroscopio do tipo MEMs. Tais sensores sao considerados de baixa precisao e suscetiveis a
diversas fontes de interferéncia ruidosa. Porém, com técnicas adequadas de estimacdo e
filtragem, como o filtro de Kalman, consegue-se reduzir os erros e aumentar a precisao de

apontamento utilizado pelo sistema de controle de atitude.

1.1 Objetivos

O objetivo deste trabalho ¢ propor, testar e simular a lei de controle que ird reger o
SDCA (Sistema de Determinagdo e Controle de Atitude) nos modos de estabilizagdo de
atitude (detumbling) e nominal a serem desenvolvidos pelo INPE e que serdo embarcados no

computador de bordo do NBR-2. Para isso os seguintes topicos serdo examinados:

a) Implementar modelos de simulacdo dos sensores (magnetdmetro, sensor solar e
giroscopios MEMS) e atuadores (bobinas magnéticas) no ambiente de simulagdo

em linguagem de Matlab.

b) Implementar um modelo de determinagdo de atitude baseado no método TRIAD
ou QUEST, para servir de apoio ao processo de estimacdo de atitude ou,

eventualmente, para substitui-lo caso o filtro apresente problemas de convergéncia.
¢) Implementar um estimador de estados por filtro de Kalman para estimar a atitude.

d) Propor e implementar um método de controle de atitude no modo nominal que

permita um apontamento geocéntrico com precisdo ao redor de 5°.

e) Integrar os modelos acima e simular a entrada e manutencdo do satélite no modo
nominal, incluindo passagens pela sombra da Terra, quando as informacdes dos

sensores solares nao estarao disponiveis.

Os testes e simulagdes do sistema de estabilizag¢do e redugdo de velocidades angulares
e sistema de determinacdo de atitude que foram utilizados na simulagdo de atitude do satélite
NBR-1, servirdo de base para geragdo dos codigos para o modo detumbling e nominal do

NBR-2.



Pelo fato do controle por bobinas ndo permitir controle efetivo em 3 eixos, devido a
interacdo do momento magnético das bobinas com o campo magnético terrestre, pretende-se
utilizar um controle proporcional e derivativo (PD) combinado a outro que considere o
sistema parcialmente controldvel ao longo de uma orbita, criando zonas mortas quando o
campo magnético estiver no mesmo sentido do vetor torque a ser gerado, ou ainda quando a

magnitude do vetor campo magnético for pequena.

Adicionalmente, ¢ também objetivo deste trabalho estudar e apresentar as principais
caracteristicas do computador de bordo NanoMind do NBR-2. Este estudo visa conciliar os
principais requisitos estabelecidos pela modelagem e simulag¢do do processo de determinagao,
estimacao e controle de atitude realizados em Matlab com as limita¢des existentes (memdria,
velocidade de processamento, recursos de bibliotecas) do NanoMind. Se houver tempo e as
condi¢des permitirem, pretende-se converter o codigo desenvolvido na linguagem Matlab

para C, e implementa-lo, ainda que parcialmente, no NanoMind.

1.2 Revisao bibliografica

Kalman (1960) apresenta o artigo “A new approach to linear filtering and prediction
problems” com a formulagao do filtro de Kalman.

J4 em Farrel (1970) a determinagdo de atitude € feita por um filtro de Kalman onde a
confiabilidade de sensores pode ser aumentada pelo uso de algoritmos sofisticados. A
orientagdo do veiculo ¢ obtida por meio dos dados provenientes de sensores solares e
magnéticos.

De acordo com Shuster ¢ Oh (1981) os métodos de determinagdo de atitude em trés
eixos sdo apresentados utilizando-se de dois ou mais vetores de observacdo. O TRIAD ¢ o
primeiro método apresentado, ¢ deterministico e foi utilizado em varias missdes, entre elas o
SAS (Small Astronomy Satellite) ¢ o Seasat. O segundo método apresentado ¢ o QUEST
(QUaternion ESTimator); tem a vantagem de ser um método de otimiza¢do onde a busca pelo
valor 6timo pode ser alcangada de maneira mais rapida.

Viegas e Waldmann (2010) utilizam em seu artigo um controle proporcional
derivativo, com torques gerados por magneto torqueadores e rodas de reagdo. Um sistema de
determinagdo de atitude e velocidade angular, baseado em filtro de Kalman em sua versdo

estendida, sera utilizado no controle de atitude do satélite Itasat.



Bak et al. (1996) apresenta o sistema de controle de atitude do satélite Oersted em seus
varios modos. A lei de controle do modo rate detumbling é baseada na teoria de Lyapunov
onde o controle ¢ do tipo B ou Bdot.

A integracao de um magnetometro de estado solido ao Labview e ao microcontrolador
da Texas Instruments MSC1210 ¢ apresentado no artigo de Ferreira et al. (2008), onde a
atitude ¢ determinada por meio do método QUEST e os testes foram realizados utilizando-se
uma bobina de Helmholtz.

Na dissertacdo de mestrado de Santos (2008) o sistema de determinagdo de atitude e o
estimador de estado, formado por quatérnio e velocidade angular sdo baseados em filtro
estendido de Kalman, além de outras versdes baseadas em sua versao unscented para o projeto
do satélite Itasat.

Oliveira Junior et al. (2014) publicaram um trabalho sobre estimagdo de atitude por
quatérnio com filtro de Kalman, e apresentaram resultados da estimacdao de atitude e
velocidade angular para o satélite NBR-1.

Em Carrara et al. (2014) sdo apresentados os modos de operagao do satélite Conasat,
satélite em desenvolvimento pelo INPE, baseados na plataforma Cubesat, com fator de forma
8U. Naquele trabalho utilizou-se um filtro de Kalman com matriz de covariancia reduzida,
para evitar a singularidade causada pela redundancia no quatérnio.

Quadrino (2014) apresenta o desenvolvimento de um sistema de teste com hardware in
the loop para o microssatélite MicroMAS (Microsized Microwave Atmospheric Satellite), um
Cubesat com fator de forma de 3U, desenvolvido pelo laboratdrio Lincoln e Laboratorio de
Sistemas Espaciais do MIT (Massachussetes Institute of Tecnology), onde € possivel verificar
o uso de mancais aerostaticos e bobinas de Helmhotz sendo comparados a simulagdo de
sistemas.

Na dissertacdo de Walter (2014) ¢ apresentada uma metodologia orientada por
modelo, onde ¢ utilizado um SBC (Single Board Computer — Computador de placa tnica)
para simular Hardware em tempo real. Neste trabalho foi utilizado um Raspberry Pi para
simular um sistema eletromecanico, demostrando baixo esforco computacional a um custo
relativo de dez por cento de um sistema comercial.

Na dissertacdo de Pomyen (2015) ¢ apresentada uma forma de embarcar codigos
utilizando-se do pacote de suporte disponivel do Matlab Simulink. Neste trabalho ¢

apresentada a utilizacdo de bibliotecas e scripts para o processamento de imagens.



Ling (2015) apresenta o uso de fungdes do tipo Sfunction no Matlab Simulink para ter
acesso as fungdes ndo existentes nas bibliotecas padrdes. Neste artigo ela descreve a forma de

comunicagao serial entre um Arduino e um Raspberry Pi.

1.3 Organizacio do trabalho

O Capitulo 2 contempla a fundamentagdo tedrica, com os conceitos e técnicas que
serdo aplicados neste trabalho. Entre eles citam-se as equag¢des da cinematica ¢ dindmica de
atitude, o processo de determinagdo e controle de atitude e o filtro estendido de Kalman.

O Capitulo 3 mostra as informagdes relativas ao computador de bordo a ser utilizado
no NBR-2. Neste capitulo sao demonstradas as interfaces do sistema, a maquina de estado e o
gerenciamento de modos de operacao.

No Capitulo 4, sdo apresentados os diagramas do sistema Hardware in the loop, as
conexdes entre os sistemas reais e os simulados.

Os resultados parciais obtidos por simulagdo no Matlab para os Satélites NBR-1 e
NBR-2 e os provenientes de simulacdo com o hardware (Satélite) na malha de controle sdao
apresentados no Capitulo 5.

As conclusdes, consideragdes finais e os proximos passos para a conclusdo da
dissertacdo do mestrado serdo apresentados no Capitulo 6.

O Capitulo 7 apresenta as referéncias bibliograficas deste trabalho.






2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Nesse capitulo serdo apresentados os conceitos basicos aplicados neste trabalho: as

equacdes da cinematica e dindmica de atitude e o filtro de Kalman em seu modo estendido.

2.1 equacoes da cinematica

A orientacdo de um corpo no espago ¢ definida por um conjunto de parametros que
permitem correlacionar, num instante de tempo qualquer, um sistema inercial em relagdo a um
sistema de coordenadas que gira com o corpo movel. A essa correlagdo damos o nome de
atitude (HUGHES, 1986).

Héa uma série de representacdes de atitude em uso, tais como angulos de Euler,
matrizes de rotagdo (conhecida como matriz de co-senos diretores ou matriz de atitude) e os
quatérnios (CARRARA, 2012).

A representagdo de atitude por meio de angulos de Euler é considerada minima, uma
vez que utiliza apenas trés parametros, ao passo que a matriz de rotagdo e o quatérnio sao
considerados ndo minimos. Representagdes da atitude ndo minimas possuem a vantagem de
serem globalmente ndo singulares. No entanto, com frequéncia surgem problemas de
ambiguidade causados pelo fato de se utilizar mais parametros do que o necessario para
representar a atitude.

A representagdo em angulos de Euler ¢ comumente utilizada por permitir a
visualizacdo da atitude com relativa facilidade. Porém, devido as singularidades que podem
ocorrer quando os angulos sdo multiplos de 90 graus (denominadas de gimbal lock), nem
sempre € utilizada.

Os angulos de Euler indicam um conjunto de 3 rotagdes sucessivas realizadas sobre os
eixos cartesianos de forma a girar o sistema inercial até o alinhamento com o sistema fixado
ao corpo movel. Como cada angulo estara associado a um determinado eixo, € a combinagdo
permite que se tenha 12 transformacgdes distintas. A Fig. 2.1 apresenta a sequéncia de rotagdes

3-1-3, ou Z-X-Z, na qual se utilizaram os angulos ¢, 0 e y .



ZO Z] Zl

Z;
Y
Yy
Yo

X] Xl

X2
Figura 2.1 - Exemplo de rotagao 3-1-3

As matrizes de rotagdo apresentam os componentes dos versores da base do sistema
moével em relagdo ao sistema inercial nas suas linhas. Na matriz, apenas trés componentes sao
independentes, o que significa uma desvantagem em relagdo as outras formas de
representacao de atitude.

Os quatérnios sao uma extensao do conceito de nimeros complexos em trés dimensoes

e possuem quatro componentes: um vetor de trés dimensdes e um escalar. O mddulo do
quatérnio é obrigatoriamente unitario. Eles sdo representados por q=0,i+0, j+0, k+0,,
com i, j e k os versores da base, que representam nimeros hipercomplexos que obedecem a
iP=f=k=ijk=-1.

Devido ao fato de que o quatérnio ndo tem interpretacao fisica, € necessario o uso de
métodos de conversao para, por exemplo, angulos de Euler. Considerando a notagcdo de Wertz
(1978) do quatérnio:

Q=(E 7n) (2.1)

onde ¢ € a parte vetorial, neste trabalho apresentado como €= (q1i+q2j+q3k), e , a parte

n
escalar do quatérnio, representada por 1 = (o 4) . Utilizando as formulas a seguir obtém-se o

angulo e eixo de Euler.

c-afsen?) .
2 (2.3)

onde a ¢ eixo de Euler e 6 ¢ o angulo de Euler. Pode-se ainda converter em matriz de rotagao

utilizando a seguinte relagdo:

C,, = -¢'e)1+2¢e¢’ -2ne" 2.4)



onde o indice representa a rotacdo do sistema do corpo girante, neste caso o satélite para o
sistema inercial, o indice ¢ a representacdo da transposicdo da matriz e o indice ¢ a

representacao da matriz antissimétrica, de maneira explicita:

772 + 512 - 5% - 32% 2(g18, +ne3) 2(g163 — &)
Cha = | 2(&18, —ne3) N —ef +e— €3 2(e263 + ngyg) (2.5)
2(&183 + ney) 2(e063 —me) NP —ef —&5 + €5

A equacao diferencial da cinematica de atitude em quatérnio pode ser escrita como:
.1
q=50q (2.6)

X

- (O

onde a matriz Q= ;
)] 0

}é formada pela matriz antissimétrica do vetor velocidade

angular no sistema do corpo do satélite. Substituindo os termos obtém-se:

[ o w;  —Wy Wy
| —w 0 w w, |
. l 4 X y
9= 2l w, —w, O W, |q 2.7)

l—a)x —wy, —w, 0

2.2 Sensores

Para entender como para controlar a atitude ¢ importante compreender o processo de
sensoriamento do ambiente espacial, qualquer filtragem feita nas medidas coletadas ou atrasos
nessas medicdes serdo realimentados para a lei de controle, gerando erros. Este processo
inicia-se com os sensores que o satélite usa para conhecer a sua atitude. Estes vetores podem
entdo ser combinados para produzir um quatérnio. O NBR-2 tem sensores solares,
magnetometro de 3 eixos e um giroscopio do tipo MEMs. Todos os eixos serdo referidos no

sistema do satélite conforme Fig. 2.2.



Figura 2.2 — Eixos do NCBR-2

2.2.1 Magnetometro

O NBR2 dispde de um magnetdmetro incorporado a placa de controle Nanomind, com
caracteristicas baseadas no sensor HMC5843 da Honeywell. E triaxial com range de £ 4 G ( £
4 uT) e uma resolugao de 10uG (0,001uT).

£

Y —l

¥ v
Figura 2.3 - Eixos do magnetometro

Como o magnetdmetro estard montado em uma placa a ser empilhada no satélite a
direcdo dos eixos passam a ser: Z do magnetometro tem a direcdo de X do Satélite, X do
magnetometro tem a direcdo de Z- do satélite e Y do magnetdmetro e do satélite sdo

coincidentes.
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O magnetometro sera utilizado para medir o campo magnético terrestre, e entdo
compara-lo a0 modelo de referéncia internacional para campo geomagnético (IGRF —

“International Geomagnetic Reference Field”).

2.2.2 Sensor solar

Um dos dados necessarios para estimar a atitude € o vetor dire¢do do sol. O NBR-2
usa foto diodos sensiveis ao espectro de luz visivel, fabricados pela Silonex, sob o cédigo
SLSD-61N8. Estes estdo montados nos painéis solares, conforme podemos observar na Fig.

24.

- = s

2N

R

Figura 2.4 — Posi¢ao do sensor solar na placa fotovoltaica

A gama de comprimentos de onda detectdveis ¢ 400-1100 nandmetros, com um
angulo de meio cone 60°. A tensdo gerada pelos fotodiodos podera ser interpolada para um
angulo, a partir de um grafico presente na folha de dados [Silonex SLCD-61N8].

Os sensores sao descritos como grosseiro porque seu campo de visao € de 60 graus, o
que significa que a informagdo que pode fornecer oferece uma incerteza maior do que um
sensor com um campo de visdo mais estreito. Existem sensores montados em cada uma das

faces (£X, £Y e = Z), o que ¢ ideal devido ao sensor estar voltado ao eixo que esta
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observando. A estimativa da localizagdo do sol pode ser encontrada tomando em consideragdo
a configuragdo dos seis sensores em conta.

Através de um algoritmo que envolve a combinagao de suas seis medi¢des de tensao,
os sensores de sol podem dar uma direcdo aproximada para o sol, quando o satélite nao esta
em eclipse. Este algoritmo leva a tensdo de cada sensor, dado bruto sem qualquer tratamento
ou filtragem, mapeando os eixos do sistema. Ele compara as duas tensdes provenientes do
mesmo eixo (positivo e negativo), e mantém o maior dos dois, enquanto a tensao ¢ acima do
nivel pré-estabelecido de ruido. O proximo passo € interpolar a tensdo a um angulo 6, definido
como o angulo entre o sensor ¢ a fonte de luz, a partir de uma curva dada na folha de dados do
fotodiodo com base na sua resposta. O cosseno deste angulo é entdo usado como o

componente do vector sol.

Seyz=C0s(6yy,) (2.8)

2.2.3 Giroscopio

A velocidade angular pode ser obtida pela leitura dos giroscopios, com erros advindos
de viés ou ruidos inerentes ao sensor, ou ainda calculada pelo processo de estimagdao de
atitude, reduzindo os erros.

Considerando que no satélite NBR-2 ter-se-4 um giroscopio de 3 eixos, deve-se levar
em consideracdo suas medidas na estimativa. O modelo matematico do giroscopio, segundo
Wertz (1978), ¢ dado por:

o' =(1+k) ®,+b, +n, (2.9)
onde M significa que o valor foi medido na saida do giroscopio, ki ¢ um pequeno fator de

correcio de escala, que neste caso serd desconsiderado para fins de simplificacdo, D¢ a deriva

ou viés do giroscopio e n; ¢ um ruido branco nas medidas do giroscopio, que representa as

incertezas ndo modeladas. Devido as simplificacdes, pode-se reescrever a equagao como:

0=0 +b +n (2.10)

2.3 Estimacio de atitude

A estimacdo da atitude pelo filtro de Kalman pode ser realizada considerando-se as
medidas efetuadas pelos sensores ou entdo com base na atitude calculada a partir destas

mesmas medidas. O primeiro método ¢ mais complexo e pode apresentar instabilidades na

12



convergéncia do filtro em virtude das linearizagdes necessarias do modelo que relacionam as
medidas com os parametros estimados. O segundo método ¢ mais simples, mas requer um
processamento realizado a bordo para determinar a atitude, isto ¢, para computar a atitude
com base nas medidas dos sensores. Varios métodos existem para isso, € variam em fungao

dos tipos de sensores utilizados.

2.3.1TRIAD

Os métodos utilizados para a determinagdo da atitude de um veiculo espacial podem
ser basicamente de dois tipos: métodos deterministicos ¢ métodos 6timos. Nos métodos
deterministicos € necessario um numero minimo de dois vetores de medida para se determinar
a atitude corretamente e qualquer dado adicional sera obrigatoriamente descartado. Ja os
métodos 6timos, de maneira diferente dos métodos deterministicos, utilizam todos os dados
disponiveis para determinar a atitude que € obtida a partir da otimizacdo de uma funcio de
custo. O método TRIAD ¢ o mais conhecido da primeira abordagem. A segunda abordagem
foi criada para resolver o problema de Wahba e tem como principais exemplos o método Q e
o QUEST. No presente trabalho sera utilizado o método TRIAD.

O algoritmo TRIAD foi desenvolvido por Harold Black na década de 1960, quando ele
estava trabalhando para a Marinha dos EUA para desenvolver uma solugdo para resolver a
atitude de uma nave espacial. Embora ndo seja a solucdo 6tima para a estimativa de atitude, ¢
simples e ndo consome grande quantidade de recursos computacionais. O algoritmo leva em
consideragdo dois vetores de referéncia ndo paralelos em um sistema de referéncia inercial, e
compara-os com dois vetores medidos no sistema do satélite. Ele assume que uma medic¢do do
vetor no sistema do satélite ¢ mais preciso do que o outro, e se baseia em que a medi¢do para
dois eixos de atitude conhecida. O usudrio pode selecionar qualquer medicdo como a mais
precisa para usar como vetor "mais confiavel". O algoritmo Triad utiliza o segundo vetor de
medicdo para deduzir informagdo de rotacdo em torno do terceiro eixo. A partir desta
informagdo, uma matriz de cossenos diretores ¢ desenvolvida, e a partir desse, a atitude pode
ser calculada.

Como os satélites do tipo Cubesat usam geralmente sensores solares € magnéticos, que

fornecem dois vetores no sistema fixado ao satélite, pode-se utilizar o método TRIAD na
13



determinagdo da atitude. Este método monta dois sistemas de coordenadas usando,
respectivamente, os vetores obtidos das medidas dos sensores no sistema fixado ao corpo, e as
dire¢des destes vetores computados a partir de modelos matematicos que fornecem a direcao
do Sol e do campo geomagnético no local onde se encontra o satélite. A atitude decorre da
relacdo que envolve o produto entre os cossenos diretores dos dois sistemas de coordenadas.
Salienta-se que este sistema ¢ contaminado por ruidos provindos das medidas dos sensores.
Para reduzir este erro a niveis aceitaveis na missao, sera utilizado um filtro de Kalman, que

serd apresentado no proximo capitulo.

2.3.2Equacoes de Euler

Utilizam-se as equagdes diferenciais do movimento de um corpo rigido nas

simulagdes, conhecidas como equagdes de Euler

®»=1"1TN, — o X Iw) (2.11)
onde I ¢ a matriz de inércia, considerada constante, e N. resulta dos torques de perturbagdes e

de controle aplicados ao satélite (WERTZ,1978).

Devido ao NBR- 2 ser langado como carga secundaria, ndo ha como prever qual serd a
fragdo de orbita que o satélite passara na sombra da Terra ou qual fragdo podera visualizar o
Sol. Portanto, ¢ dificil prever quantas informacdes estardo disponiveis para efetuar a
determinagdo completa da atitude em uma oOrbita. Deve-se acrescentar ainda que, devido a
precessdo orbital causada pelo achatamento terrestre, ¢ provavel que a relacdo entre a fragdo
iluminada e a fragdo na sombra altere-se ao longo do ano. Na sombra da Terra, a atitude nao
podera ser determinada pelo algoritmo TRIAD devido a falta do vetor de medidas da dire¢do
do Sol. Ainda assim, a atitude podera ser calculada, propagando-se a equagdo da cinematica

com as medidas efetuadas pelos giroscopios.

2.3.3Filtro de Kalman

O filtro de Kalman ¢ um instrumento fundamental para analisar e resolver uma ampla
classe de problemas de estimagdo de parametros ou de variaveis de estado (MCGEE e
SCHMIDT, 1985). Apesar do formalismo matematico do filtro de Kalman, ser ja muito
conhecido, uma quantidade substancial de conhecimento e experiéncia sdo necessarios para

desenvolver um algoritmo operacional. Um modelo matematico, tanto da dindmica do estado
14



como das incertezas, ¢ inerentemente incorporada na estrutura do filtro de Kalman. Descrever
um modelo matematico adequado sobre o qual o filtro ird basear-se ¢ o ponto crucial do
problema de projeto. Além disso, o projeto deve atender as especificagdes de desempenho,
explorando alternativas para alcangar um filtro simples, adicionando ou excluindo a
complexidade do modelo de maneira a atender os resultados adequados. E de fundamental
importancia no processo de projeto a avaliacdo de desempenho real de forma a validar os
erros, evitando que ocorra divergéncia do filtro. Precisdo numérica e problemas de
estabilidade podem danificar substancialmente o desempenho, especialmente quando o filtro ¢

implementado num computador de bordo (MAYBECK, 1979).

Tendo em vista que o filtro de Kalman em seu modelo mais simples foi criado para
estimar parametros de sistemas lineares, foram desenvolvidas outras formas de estimagao para
sistemas nao lineares, sendo uma delas a versao estendida do filtro de Kalman (EKF) que sera

apresentada neste trabalho.
Considere-se um sistema dindmico ndo-linear cuja equacao de estado ¢ dada por:
x(t) = f[x(t), t] + G(t)n(t) (2.12)

onde x € o vetor de estado de dimensao n; f € uma func¢ao vetorial dos elementos do estado; G
¢ a matriz (n X r)com elementos continuos no tempo; 1 ¢ um vetor de dimensdo r que

representa o ruido dindmico no estado.

Segundo Kuga (2005) o modelo do estado a ser estimado ¢, para o caso discreto

variando em instantes discretos, dado por:

Xk+l = ®k+l,kxk + kak

(2.13)

yk :Hka +Vk (214)

onde X, ¢ o vetor de n estados a ser estimado, (Dmé a matriz de transi¢ao de estados entre os

instantes k e k+1, X, € o vetor de estado atual, Fk ¢ a matriz de adi¢ao de ruidos dinamicos, W,
representa os erros de natureza aleatoria ou impossiveis de serem modelados, caracterizado

como ruido branco com média nula e variancia Qk, Y. é o vetor de m observagdes coletadas,

H ¢ a matriz que relaciona as medidas ao estado ¢ V, representa os erros de modelagem ou
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de natureza aleatdria relacionados as medidas, caracterizado por um ruido branco com média

nula e variancia R, .

O filtro de Kalman possui as fases de propagacao, também chamada de predigao, e
atualizagdo, também chamada de correcao (KUGA, 2005). A etapa de propagagdo ¢ utilizada

para propagar o estado e a covariancia por meio do modelo dindmico, e ¢ definida por:

)_(k = (I)k,k—lﬁk—l (2.15)

1)k = q)k‘kflﬁk—]Q-l:‘kfl + Fkal—ﬂk’

(2.16)

onde X, representa o estado propagado para o instante k, ®,, é a matriz de transigdo do

estado anterior para o atual, X; é o estado estimado no instante anterior, P, representa a

A

matriz de covaridncia propagada, e P_ é a matriz de covariancia estimada no instante

anterior. A etapa de atualizagdo ¢ utilizada para corrigir o estado e a covariancia no instante k
considerando a medida por meio do modelo de observagdes, computando o ganho de Kalman e

a nova estimativa do estado.

K, =PH/(HPH] +R,)’

(2.17)
P =(I-KH, )P (2.18)
X =X +K (y,-HX) (2.19)

onde K;, ¢ o ganho de Kalman e I ¢ a matriz identidade.

Especificamente, o EKF ¢ uma formulagdo que usa modelos dinamicos ndo-lineares de
plantas continuas com sensores amostrados de maneira discreta. Este filtro serd implementado
em um computador digital. A natureza digital do microprocessador presta-se a funcdes
discretas. Assim, a dindmica do satélite e cinematica sdo aproximadas com equacdes nao-

lineares discretas e 0s sensores reais sao sensores analogicos amostrados de maneira discreta.

2.4 Vetor de estado

O vetor de estado ¢ entdo definido como composto pelo quatérnio advindo da
determinagao de atitude e do viés do giroscopio:
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X = [g] (2.20)

cuja derivada constitui as equagdes da dinamica do filtro:

1
%= [qul +w 2.21)

X
-0 o
Q = T
— 0 ; . , .
onde , W € o ruido branco que representa as somatorias das incertezas

ligadas a0 modelo, com covariancia Q. De outra forma, pode-se escrever w = N(0, Q).

Supondo que a velocidade angular do satélite possa ser considerada como constante
durante o intervalo entre duas amostras consecutivas do giroscopio, a equacdo da cinematica

em quatérnios apresenta neste caso uma solugdo analitica, que pode ser escrita como:
qk+l = (I)q\k+l,qu (2 22)

Para propagar o estado inicial para o proximo estado deve-se conhecer a matriz de

transicao, ¢ obtida de Lefferts et al. (1982):

|c)|At 1 |(z)|At
(Dq|k+1,k = COS! T I4><4 + Hsen T Q((O)
(2.23)
e, como o Vviés ¢ constante, a sua propagacao resulta em:
bt =by (2.24)
e sua matriz de transigao:
(I)b\k-f-l,k = 13><3 (225)

A representacdo das equagdes de estado por meio da matriz de transi¢ao facilita a
etapa de propagacdo do filtro, pois evita a utilizagdo de métodos de integracdo numéricos. A

matriz de transi¢ao completa dos estados ¢ dada por:

I
()

I 3x3

@ _ |:(I)q|k+1,k 4x3 :|
k+lLk —
b|k+1,k (226)

O modelo de medidas ¢ apresentado em tempo discreto, dado por:
Y =Hi X, +v, (2.27)
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onde y, ¢ o vetor de medidas, Hy ¢ a matriz de correlagdo entre a medida e o estado, definida

10 0 0 0 0O
010 0 0 0O
0 01 0 0 0O
0 001 0 0O

as incertezas das medidas de covariancia, ou seja, v, = N(O,R, ).

neste trabalho por Hy = ¢ v, representa o ruido branco associado

Para efetuar a estimagdo por filtro de Kalman, a escolha dos quatérnios para
representacao de atitude possui a desvantagem de apresentar singularidade na matriz de
covariancia, devido a dependéncia entre os elementos do quatérnio, que possui modulo
unitario. Para contornar esse problema, nesse trabalho foi escolhida a representagdo por
matriz de covariancia reduzida, sugerida originalmente no trabalho de Lefferts et al. (1982), e

reproduzidas por Garcia et al. (2011) e Carrara et al. (2014).

2.5 Controle

Controle de atitude para satélites se refere as técnicas que sdo empregadas para manter a
atitude do satélite dentro de uma faixa de valores pré-definidos. Para o controle da atitude de
um veiculo, sdo necessarios sensores para definir a atitude atual do veiculo, ja apresentados
no capitulo 2.2, atuadores para aplicar o torque necessario para reorientar o veiculo para a
atitude desejada, e algoritmos para comandar os atuadores baseados em medidas dos sensores

da atitude corrente e especificacdo da atitude desejada.

2.5.1 Atuadores

No NBR-2 serdo utilizadas bobinas magnéticas, ou magnetotorqueadores, a fim de
prover o controle por meio da interacdo com o campo magnético terrestre.

Bobinas magnéticas sdo amplamente utilizadas em sistemas de controle de atitude
(SIDI, 1997). A sua aplicagdo varia de amortecimento dos disturbios causados por torques
externos (como, por exemplo, gradiente de gravidade, pressio de radiagdo solar, etc.), a
dessaturagcdo de dispositivos que armazenam momento angular (como rodas de reacdo, por
exemplo) e o controle de satélites pequenos, como € o caso do Itasat e do NBR-1.

Sao, normalmente, empregados nas missdes espaciais devido a sua construgao simples -
sem partes moveis, o que garante uma longa vida 1til — seu baixo peso em comparacao aos
outros atuadores e por utilizar energia renovavel.

Sua construgdo bdsica consiste em um nucleo magnético e uma bobina. Quando a
bobina ¢ energizada, ¢ gerado um momento magnético dado por:

M = NiAn (2.28)
18



onde N ¢ o numero de espiras, | € a corrente aplicada, A é a area da espira e n é um vetor
normal ao plano da espira, com direcdo positiva pela regra da mao direita com relacdo ao

sentido da corrente elétrica. Uma representacdo do momento gerado pode ser vista na Fig 2.5:

h > 4
B
~ .
- .
e ‘ "
;o >
. ‘,\.‘ .
v v ~
g LN

Figura 2.5 - Momento magnético gerado em uma espira (Apostila fisica no cotidiano USP-2005)

Um parametro importante durante a especificacdo das bobinas ¢ o material do nucleo.
Um nucleo ferromagnético possui alta permeabilidade, o que leva a um baixo consumo de
energia e possui baixo peso. Entretanto, saturam rapidamente. E ainda bastante empregado em
satélites bobinas com um nucleo de “ar” (WERTZ, 1978).

No caso do NBR-2 serdo empregados 3 atuadores magnéticos para o controle de atitude.
Duas bobinas com nucleo ferromagnético, eixos X e Y, e uma com nucleo de ar, eixo Z.
Apesar do material do ntcleo ser diferente, as trés bobinas apresentam torque igual, quando
submetidos a mesma intensidade de corrente. O acionamento das bobinas pode ser efetuado
por aplicacdo de uma tensdo constante, ou sinal modulado em frequéncia. Este acionamento ¢

feito pela placa de controle, Nanomind no caso do NBR2.
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Figura 2.6 — Atuador magnético eixo X e Y (ISIS 2012)
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Figura 2.7 - Atuador magnético eixo Z (ISIS 2012)

O torque gerado pelas bobinas pode ser calculado como:
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Tmagnético =MXxB (2.29)
onde M ¢ o momento magnético das bobinas ¢ B ¢ o campo magnético terrestre. Observando
a equacdo anterior, nota-se que a dire¢ao do torque gerado pelas bobinas é perpendicular a
direcao do campo magnético terrestre, ou seja, nao fornece torque em uma direcdo arbitraria
para o sistema de controle.

Outro fator negativo ¢ que a forca do campo magnético terrestre ¢ inversamente

proporcional ao cubo da distancia:

_m
TR

B (2.30)

onde m ¢ a constante magnética terrestre, o que limita a aplicacdo das bobinas aos satélites
com Orbitas proximas a Terra. O uso das bobinas também depende das medidas do campo
magnético terrestre, sendo em geral necessario o uso de magnetometro, conforme apresentado

na sec¢ao 2.2.

2.5.2Algoritimo B-DOT

Reduzir a velocidade angular do satélite ¢ uma das funcdes do sistema de controle.
Observacdes de como o campo magnético varia em fungdo do tempo € uma forma simples de
mitigar o capotamento (tumbling), chamada de controle B-Dot. Este consiste em aplicar um
torque em direcdo oposta a encontrada na variagdo do campo magnético, conforme

apresentada na equagao 2.31

B(t) = —w(t) X B(t) (2.31)
m(t) = —kB(t) (2.32)
Tc(t) = m(t) x B(t) (2.33)

onde B(t) ¢ a variagdo do vetor campo magnético (B(t)), w(t) ¢ a rotagdo angular do
satélite, m(t) é o torque a ser aplicado pelas bobinas magnéticas para reduzir a velocidade
angular, k ¢ um ganho proporcional e T (t) € o torque de controle

A lei de controle B-Dot ¢ comumente usada em satélites para reduzir a velocidade em
satélites que orbitam a Terra, permitindo o controle em todas as dire¢des exceto a dire¢dao

alinhada ao vetor campo magnético.
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3. NANOMIND

O computador de bordo a ser utilizado no microssatélite NBR-2 ¢ o NanoMind,
modelo A712C, com processador Atmel ARM 7, produzido pela empresa Gom Aerospace.
Este computador de bordo utiliza o sistema operacional FreeRTOS, junto com bibliotecas em
C (drivers) para gerenciar os modos de operacdo bem como executar as tarefas necessarias ao

funcionamento do NBR-2.

3.1 Dados técnicos do Nanomind

O computador de bordo do Cubesat NBR-2 ¢ o NanoMind A712C fabricado pela
empresa GOM Space. Como caracteristicas importantes para o projeto, ele tem um
processador ARM7 de 32-bits com arquitetura RISC (do inglés Reduced Instruction Set
Computer ou Computador com um Conjunto Reduzido de Instrugdes) com suporte a um
sistema operacional de tempo real (neste projeto sdo utilizados o FreeRTOS e o eCos), com
velocidade de clock de 8 a 40 MHz, 2 Mb de memoria RAM, 4 Mb de memoria para o codigo
e 4 Mb para armazenamento dos dados. Nesta placa da GOM o barramento utilizado ¢
semelhante ao do PC104, também adotado em Cubesats, com protocolo 12C de comunicacao
entre as placas, o que evita a utilizagdo de pinos do processador para comunicagdo € aquisi¢ao
de dados. Ele conta ainda com um sensor magneto resistivo (magnetometro) de 3 eixos, que
sera utilizado para determina¢do do campo magnético terrestre para fins de determinagdo de
atitude e controle do satélite, 6 entradas analogicas para os sensores solares e 3 saidas PWM
para o controle das bobinas, além de conex@o com os giroscopios por meio de uma interface
SPI. Para a alimentagdo da placa ¢ utilizado uma fonte unica de 3,3 V DC, fornecida no

barramento do satélite. A Fig. 3.1 mostra o diagrama de blocos da placa NanoMind.
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Figura 3.1 - Diagrama de blocos da placa NanoMind. Fonte: ISIS(2012)

A placa NanoMind tem dois barramentos I2C com suporte de transferéncia
bidirecional de dados entre mestre e escravo, podendo ser utilizado como multimestre, onde a
arbitragem entre transmissOes simultineas evita a perda ou corrup¢do dos dados na
comunicagao serial. A sincronizag¢@o do clock permite equipamentos com diferentes taxas de
transmissdo comunicarem-se de maneira serial. A velocidade maxima de transferéncia ¢ de
400 kbits/s, com um buffer de 68bytes na transmissao e outro na recepgao.

O software padrao € escrito para uso com o micro kernel FreeRTOS. Este inclui o

controle de tarefas, semaforos, tratamento da interrupgao e codigo de inicio em assembler.

3.2 Maquina de estado

Tendo em vista que a maquina de estados implementada prevé os estados idle,
deployment, safe, nominal e detumbling para o satélite NBR-2, neste trabalho iremos ater ao
estado nominal com as tarefas de apontamento do eixo Nadir e determinagdo de atitude.

Todos os estados e tarefas disponiveis na maquina de estado podem ser vistos na Fig. 3.2.
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Figura 3.2 - Modos de operagdo. Fonte: ISIS(2012)

3.3 Gerenciamento de modos de operacio

O diagrama da Fig. 3.3 demonstra como ocorrera a transi¢ao entre os estados. Ao ligar

a alimentag¢@o da placa ou apos o reset pelo telecomando, o satélite ira para o estado idle.

Apos as inicializagdes do sistema operacional, o sistema vai para o estado deployment, onde

ocorre a abertura das antenas durante o primeiro ciclo, mantendo a mesma estendida durante a

vida util do satélite, se a abertura for realizada com sucesso, ele passa ao estado safe. No

estado safe, ele aguarda um telecomando de selecdo do modo de operagdo. Caso seja enviado

telecomando para o mesmo passar ao modo detumbling, ele ira executar os algoritmos de

estabilizagdo, reduzindo a velocidade angular ao patamar pré-estabelecido. Pode-se enviar o

telecomando para o satélite entrar em modo nominal, onde o satélite ira executar a

determinagdo da atitude e controle para apontamento do eixo Nadir. O satélite podera entrar

em modo safe caso algum gatilho de seguranca seja atuado, estando em qualquer estado.
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Figura 3.3 - Diagrama transicdo entre os estados.

Fonte: ISIS (2012)
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4. HARDWARE IN THE LOOP

Para sistema onde a confiabilidade deve ser alta, ou seja, o sistema nao ¢ tolerante a
falhas, deve-se utilizar uma abordagem que minimize o risco. Conhecida na engenharia de
sistema como modelo em V, adota um sistema de testes onde as partes sdo testadas de
maneira previamente estabelecida de forma a validar todas as possiveis condigdes do sistema.
Neste trabalho foram utilizados testes do modelo, comparando a outros modelos, de forma a
validar o sistema modelado (satélite e ambiente onde o mesmo ira operar). Durante os
estudos foi avaliada a possibilidade de avangar no sentido de efetuar os testes do hardware de
controle ¢ sistema ambiental, sendo necessario efetuar modificacdes no software do simulador
de maneira a separar as fungdes de controle e determinacdo de atitude, a serem embarcadas no
satélite, as fungdes ambientais e modelagem dos sensores de forma a obter um simulador de
ambiente, onde seria possivel conectar o satélite ¢ simular o ambiente , podendo ser testadas
condigdes iniciais do sistema em Orbitas previamente definidas, testando os componentes que
seriam embarcados no modelo em voo ¢ o comportamento dos modulos de software

embarcados perante alteragdes possiveis e falhas do sistema.

No diagrama da Fig. 4.1 ¢ apresentada esta separacdo em dois simuladores, o
primeiro chamado de simulador de ambiente, onde todas as informacdes referentes ao sistema
espacial sdo calculadas gerando a informacdo para os sensores do satélite, o segundo
simulador fica responsavel por simular as condigdes do computador de bordo, podendo ser
substituido por um modelo real, assim que o modelo atinja um grau de maturidade e as

caracteristicas assim o permitirem.
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Figura 4.1- Separagido dos ambientes de simulagéo

Utilizando dos dados disponiveis a respeito do computador de bordo, foi gerado um
diagrama de interligacdo conforme Fig. 4.2, a fim de verificar se os requisitos seriam
atendidos. Ao comparar as entradas e saidas do Nanomind as saidas e entradas do hardware
utilizado para gerar/ receber as informacgodes, pode-se verificar que existe uma perda de
informagao/ resolu¢do quando comparamos a saida do Arduino a entrada de Foto Diodos do
Nanomind 8 bits versus 12 bits, porém verificou-se ainda que se compararmos ao modelo do

sensor “grosseiro” nao teremos problemas.
28



Magneto-
reter

Aux 120

Main 12C

12 EVEA <

| typ153Hz max IMHz
Resoluglo Shits

& 2MB SRAM I 4MB FLASH | 4MB FLASH

| Uart Raspberry | | 5P| Raspberry |

L | H-bricge: . CAN
[ - ™ ]
—| 6 x Entradas digitas Raspberry [ : -l (3 pes) | W | | BUS | | CAN | oan
6 x Saldas analégica . =2 :
Arduing & x phata- lﬁ;pcy - - ! Dingnastics
diade Temp.sense. H
0,400 1,67mA 10 bits H
- Pl USAAT JTAG -
Gire [(3,am t | | [ | | I i JTAG
[ ! 1
MicroSD card l
= — i
¥ USART

Leitura / escrita barramente 12C
Raspberry

Typ 337 Max 400Kbits/s

68 bytes buffer RW

33V

3

¥

| |12C Raspherry

Simulador executado em PC (Matlab / Simulink)

Figura 4.2- Diagrama de blocos do simulador

Na Fig.4.3, abaixo, ilustra os blocos utilizados no simulador, em Simulink, os blocos

serdo comentados a seguir:
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Figura 4.3 - Simulador desenvolvido em Simulink
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Bloco de gravacdo de dados
[euler_angle] >—> simout
Fromb To W orks pace
Velocidade ANG] >_> simeout
Fromi2 To Works pace1
[Quaternicn] >—> simout2
Fromi3 To W orks pace2
[earth_mag] >_> simout3
Fromi4 To Works pace 3
[b_sat] > simoutd
Fromis To W orks paced
[Sun_sat] >—b simouts
From16 To Works paces
[valid_det] >—> simouts
Fromi7 To W orks paced
[state_out_KF] >_> simout?
From13 To Works pace7
[torgue_bob] >—> simouts
Fromi9 To W orks paced
[residucEuler] >—b simouts
From20 To W orks paceD
[residucCuat] >—b simout10
From1 To Workspace 10
[qustdif] >_> simout11
From23 To Works pacel1

Figura 4.4 — Saidas do sistema simulado armazenadas
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Neste simulador sdo armazenadas, as informagdes de atitude (em angulos de Euler e
quatérnio), velocidade angular, campo magnético da Terra no sistema geocéntrico € no
sistema do satélite, o vetor Sol no sistema do satélite, flag de determinacdo de atitude
completa (quando o satélite estd na sombra, a atitude ¢ propagada), o vetor de estado na saida
do filtro de Kalman (Atitude e bias do giroscopio), o torque magnético gerado pela bobina e
residuos calculados em angulos de Euler e quatérnios e a diferenga entre o quatérnios

simulados com e sem perturbagdes (modelo ideal e o modelo real).

No bloco 1, Fig. 4.5, sdo apresentadas as entradas de caracteristicas do satélite, e
condi¢des iniciais, bem como o modelo de corpo rigido a ser integrado, gerando as
informacodes de atitude do satélite em quatérnios que sdo convertidas para matriz de rotacao e

angulos de Euler.

No bloco 2, Fig. 4.6, sdo calculadas a orbita, bem como sus variagdes € por meio
destas informagdes sdo calculados os valores dos sensores solar e magnetometro no sistema

do satélite.
O bloco 3, Fig. 4.7, apresenta a determinacao de atitude, realizada pela Triad.

O filtro estendido de Kalman, a funcdo de controle ¢ o calculo dos erros sao

apresentados na Fig 4.8 — Bloco 4.
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Na Fig. 4.10 ¢ apresentada a aquisicdo de dados de tempos do acionamento das bobinas
magneto torqueadoras. Com os tempos cronometrados € possivel calcular o periodo de
acionamento e duty cycle, que podem ser convertidos em torque realimentado o ciclo de
simulacdo. A aquisicdo de dados ¢ feita pelo circuito composto de dois fotoacopladores
ligados em antiparalelo de forma a obtermos dois sinais de onda quadrada, conforme Fig. 4.9,
o primeiro referente ao ciclo onde a bobina esta com seus terminais a e b ligados ao positivo e
negativo e o outro sinal referente ao oposto. Para cada bobina foi montado um circuito de

forma a obtermos os dados dos trés eixos.
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Figura 4.10 — Bloco 5
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O sensor solar ¢ excitado através da saida do Arduino, que recebe os dados da
simulag¢do do Raspberry via serial. O sinal da saida passa por um filtro passa baixa e um

divisor resistivo de forma a adequarmos o sinal a entrada do Nanomind.
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Figura 4.11 — Bloco 6
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Na Fig. 4.11 ¢ apresentada a conexao do Raspberry ao Nanomind, que envia os dados

do giroscopio simulado utilizando-se da porta SPI

Giro

ﬁl
- :

\ 4

c-|

[D

[1x3] F-p{ + » SPI SPlwrte

[Velocidade_ANG] >
/ * < [velcorrig]

Figura 4.12 - Giroscopio simulado

O Magnetometro simulado € escrito na porta I2C do Raspberry que sera conectado
ao EGSE da Isis no Barramento principal. A Fig. 4.12 apresenta a conexao de dados no

simulador.

[D

[b_sat] » p{in 12C_write

Figura 4.13 - Magnetometro simulado
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5. RESULTADOS SIMULACAO

Nesta se¢do serdo apresentados os resultados obtidos para a aplicagdo do filtro de

Kalman em sistema de controle e determinagdo de atitude para os satélites NBR-1 e NBR2.
5.1 Resultados para o NBR-1

Os resultados aqui apresentados baseiam-se em um simulador criado no ambiente de
programacao Matlab com as ferramentas de simulagdo de atitude do PROPAT (CARRARA,
2009).

Utilizaram-se os elementos keplerianos (a, e, 1, Q, ®, M) para calcular o
posicionamento do satélite. A Fig. 5.1 mostra que a drbita do satélite NBR-1 devera ser polar,
definida pelos seguintes elementos keplerianos: o semi-eixo maior da orbita a = 7008155 m, a
excentricidade e = 0.01, a inclinacdo i = 98° a ascensdo do nodo ascendente Q = 0, o

argumento do perigeu o= 0 e a anomalia média M = 0.

Figura 5.1 - Orbita prevista do NBR1

O modelo do magnetometro implementado leva em consideracao a posicao do satélite
relativo a Terra calculada pelo propagador orbital incluido no PROPAT. O modelo
computacional IGRF11 (IGRF, 2014) do campo magnético terrestre foi utilizado para simular
as leituras do magnetometro. Com a posi¢ao advinda do simulador de orbitas convertido para
o sistema terrestre em coordenadas esféricas, tem-se a colatitude, longitude e altura do
satélite. Desta forma, pode-se calcular o campo magnético por meio da fun¢do igrf field.
Apos o calculo, o campo magnético deve ser convertido para o sistema de referéncia do
satélite, adicionado de um viés e de um ruido gaussiano para obter caracteristicas proximas as
encontradas no sistema real. Como caracteristicas de viés ou bias, foram adicionado 2,5% no
eixo X, -1,5% no eixo y e adicionado 1% no eixo z, de 200 mili-Gauss. As caracteristicas do

ruido gaussiano utilizados foram média zero e desvio padrdo de 5% de 200 mili-Gauss.

41



Para simular o sensor solar ¢ utilizada a posi¢ao do Sol no sistema geocéntrico inercial
calculada pela fun¢do sun do pacote de ferramentas PROPAT, e posteriormente convertida
para o sistema do satélite e adicionada a um ruido branco, com média zero e desvio padrdo de
5% de 0,05 radianos, para simular as caracteristicas reais do sensor. Neste caso, devido a

redundancia de sensores solares no sistema considera-se que o mesmo nao apresenta bias.

A dinamica e cinematica do satélite sdo simuladas por meio da propagacdo dos estados
por um integrador Runge Kutta de quarta ordem com passo de um segundo, sendo o tempo
total de simulag@o igual ao tempo de uma orbita do satélite, que ¢ igual a 6.000 segundos.
Como o langamento deste satélite serd feito como carga auxiliar, ndo é possivel garantir que o
satélite tera a atitude e velocidade angular inicial estipuladas, e desta forma, para fins de
simulagdo, estes parametros foram considerados nulos, sendo a pior condig¢ao de inicializa¢ao

do filtro.

Os erros associados a estimacdo da atitude do satélite em angulos de Euler sdo
apresentados nas Figuras 5.2, 5.3 e 5.4. Tipicamente ficam abaixo de 1° em cada um dos
eixos. A incerteza na estimativa do filtro fica dentro do limite dos erros reais; este fato €
importante e mostra que a incerteza na estimativa realizada pelo filtro € uma representagado

condizente com o erro real do sensor.

L
[

[
T

o

I
1w\1+m«un+uq\ﬂtmmw4«m»mea-w»w 'M-“HJM I|r WWTW dLanil '.|'-|H‘rﬁ*,*m‘;u‘f'[ﬁ".'wn‘ﬂmmﬁl ‘W‘“IWWW"|'

=

gulos de Euler no eixo X (graus)

Erro em an
1
(]
T

|
7]

| |
1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tempo (segundos)

=

Figura 5.2 - Erro na estimativa da atitude do satélite (eixo X)
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Figura 5.4 - Erro na estimativa da atitude do satélite (eixo Z)

Dado que a atitude do satélite depende da velocidade angular, ¢ necessario verificar
seu comportamento. A velocidade angular estimada, e a diferenca entre a velocidade real e a
estimada sdo mostradas nas Figuras 5.5 e 5.6 respectivamente. A convergéncia do filtro ¢
mostrada na Fig. 5.7, com tempo de simulacdo de 20 segundos, onde ¢ possivel verificar que
o erro inicial de estimacao da velocidade angular ¢ de 2,4 rpm e o tempo de convergéncia ¢ de
16 segundos até atingir 5% (0,12rpm) do erro maximo. Em regime permanente o sistema

opera com erros na velocidade angular melhor que 0,01 rpm, mostrados na Fig. 5.8.
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Velocidade angular estimada pelo filtro de Kalman
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Figura 5.6 - Erro na estimativa da velocidade angular

A simulagdo realizada mostrou que ¢ possivel utilizar dados do magnetdmetro e dos
sensores solares para gerar a atitude do satélite, com erros de velocidade angular menor que

0.01rpm e erros de atitude menor que 1°.
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Erro na velocidade angular
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Figura 5.7 - Erro na estimativa da velocidade angular
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Figura 5.8 - Erro na estimativa da velocidade angular em regime permanente

5.2 Resultados para o NBR-2

Sendo o NBR-2 um Cubesat 2U, a massa considerada foi de 2,00 kg. Supondo entao
uma distribui¢do de massa homogénea no prisma, a matriz de inércia resulta diagonal, ou seja,

com produtos de inércia nulos:

0,0083 0 0
J=| 0 0008 0 | kem? 27)
0 0  0,0033
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A orbita prevista para o NBR-2 ¢ a mesma do NBR-1, devera ser polar, definida pelos
seguintes elementos keplerianos: o semi-eixo maior da érbita a = 7008155 m, a excentricidade
e =0.01, a inclinagdo 1 = 98°, a ascensdao do nodo ascendente Q2 = 0, o argumento do perigeu

o= 0 e a anomalia média M = 0.

A dinamica e cinematica do satélite sdo simuladas por meio da propagagdo dos estados
por um integrador Runge Kutta de quarta ordem com passo de um segundo, sendo o tempo
total de simulacao igual ao tempo de uma orbita do satélite, que ¢ igual a 6.000 segundos.
Como o lancamento deste satélite serd feito como carga auxiliar, ndo se conhece previamente
a atitude inicial nem tampouco o viés do giroscopio. Por isso, adotou-se valores nulos para a

atitude e para o viés na estimativa prévia do filtro.

O sistema de controle de atitude do NBR-2 devera prover o apontamento de uma das
faces do satélite para a Terra em seu modo nominal. Para que isso ocorra sera implementado
um controle proporcional - derivativo (PD), baseado em Carrara et al. (2014), onde o calculo

do torque demandado ¢ calculado por:
Utorque = _kpek — kqwy (28)

onde ke kgsdo os ganhos proporcionais e derivativos respectivamente, 0 € a representagdo

de atitude em angulos de Euler no instante k e wy, ¢ a velocidade angular.

O diagrama de blocos da Fig. 5.9 apresenta os principais blocos do sistema de

determinagao de atitude:

Sombra

Ruido
da terra

Sol Direciia Alitude em Atitude em quatémio e
do Sol Quatérnio Vies do giroscopio
Filtro de

TRIAD + Kalman >

Sensor solar

Ruido

Campo Magnético B medido

Termrestre

——| Magnetometro

Figura 5.9 — Diagrama de blocos do sistema de determinacdo de atitude

A determinacgdo da atitude ¢ realizada pela TRIAD; como os dados de entrada estdo
contaminados com ruidos, o filtro de Kalman ¢ responsavel pela estimacao do estado. Na Fig.

5.10 mostra-se em diagrama de blocos o sistema de controle de atitude.
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Figura 5.10 — Diagrama de blocos do sistema de controle de atitude

Os erros associados a estimac¢dao da atitude do satélite em angulos de Euler sao
apresentados nas Figuras 5.11, 5.12 e 5.13; na primeira figura pode-se observar que o maior
erro durante uma simulagdo de vinte e cinco 6rbitas € de cento e quarenta graus e ocorre logo
apos a saida da sombra da Terra, porém converge rapidamente para um valor de erro na
ordem de cinco graus, conforme mostrado na Fig. 5.12. O erro em regime permanente fica na

ordem de trés graus, ocorrendo apos a vigésima Orbita.

Erro na estimativa de atitude
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g
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Figura 5.11 — Erro na estimativa da atitude do satélite
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Erro na estimativa de atitude
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Figura 5.12 - Erro na estimativa de atitude do satélite durante a primeira orbita
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Figura 5.13 - Erro na estimativa da atitude do satélite em regime permanente

O controle atua nas bobinas gerando torque de forma a reduzir a velocidade angular

do satélite em relagdo ao eixo z deixando a proxima da velocidade orbital, para o NBR-2 tem-
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se algo em torno de 0,011 rpm, conforme mostrado na Fig. 5.15. Durante o periodo de sombra

o controle ¢ desligado, o que pode ser observado na Fig. 5.16 entre 2000 s e 4000 s.

Momento magnético
0.08

-0.02

Momento magnético{Am?)
L]
)

-0.04 -

-0.06 -

-0.08 : '
0

Tempo (s)

Figura 5.14 — Momento magnético

A velocidade angular ¢ reduzida gradativamente, chegando na vigésima orbita ao valor
da velocidade orbital; neste instante o sistema de controle comeca a controlar o satélite de
maneira a realizar o apontamento de uma das faces para a Terra. Isto pode ser observado nas
Figuras 5.15, 5.16 e 5.17, onde ¢ mostrada a simulacdo por 150000s, a primeira oOrbita e a

velocidade em regime permanente respectivamente.
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Figura 5.16 - Velocidade angular do satélite durante primeira orbita
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<10° Velocidade angular do satélite
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Figura 5.17 - Velocidade angular do satélite em regime permanente

O erro de atitude ¢ mostrado na Fig. 5.18, numa simulagcdo de 150000 s e o erro em
regime permanente ¢ mostrado na Fig. 5.19, onde se pode observar que o erro de apontamento

¢ menor que cinco graus.
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Figura 5.18 — Erro de atitude no sistema orbital
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Figura 5.19 - Erro de atitude em regime permanente
O viés do giroscopio € estimado pelo filtro de Kalman e mostrado nas Figuras 5.20 e

5.21, sendo a primeira a simulacdo dos 150000 s e a segunda o valor em regime permanente.
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Como a dinamica do satélite ¢ influenciada diretamente pela velocidade angular, o menor erro

possivel deve ser buscado.
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Figura 5.21 - Viés do giroscopio em regime permanente
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A atitude do satélite ¢ mostrada nas Figuras 5.22 e 5.23 respectivamente numa
simulag¢do dos 150000 s, e o valor em regime permanente. O erro de apontamento estd na

ordem de trés graus, atendendo os requisitos iniciais para este projeto que € de cinco graus.
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Figura 5.22 - Atitude inercial em angulos de Euler
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Figura 5.23 - Atitude inercial em angulos de Euler em regime permanente
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5.3 Resultados EGSE

Conforme descrito no capitulo 4 foi utilizada uma metodologia a fim de minimizar a
possiblidade de ocorréncia de erros, desta forma neste capitulo serdo apresentados os testes

realizados.

O primeiro teste realizado foi para avaliar o tempo de laténcia do Windows e
simulador, de forma a verificar se seria necessaria a utilizagdo de sistemas de tempo real. Ao
executar o simulador no Matlab, foi verificado que o Windows e Matlab otimizam a rotina de
forma a melhorar a performance do processamento, fazendo com que nos primeiros ciclos
ocorra uma diminui¢do significativa do tempo de processamento, em torno de 10 vezes,
conforme pode-se observar na Fig. 5.24, o que a principio ndo ¢ um problema, dado que o

satélite levard algumas Orbitas para sair do modo detumbling.

Tempo de execuciio versus ciclo
DY T T r

0.8}

0 5 10 15 20 25 an 35 40 45
Execugdes (ciclo)

Figura 5.24 - Otimizagdo da execucdo pelo Windows Matlab

No entanto o tempo de processamento também varia com o tipo de integrador, a
tolerancia selecionada para o integrador, se o equipamento estd em modo economia de
energia, entre outros aspectos. Na figura 5.25 ¢ mostrado que o tempo de execugdo varia entre
0,02s e 0,18 quando utilizado o integrador ODE 45 no Matlab, ocasionando problemas de
execucdo em tempo real, o sistema ndo € deterministico. Alterando o tipo de integrador para
ODE23T obteve-se um aumento no tempo de ciclo, porem quando mudamos o modo de

operacao do computador para alto desempenho houve uma reducao significativa do tempo.
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Figura 5.26 - teste integrador ODE23T
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Tempa de execugdo versus ciclo
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Figure 5.27- teste integrador ODE23T em modo alto desempenho

Durante os testes no simulador no Matlab ocorreram problemas de integrar o
Raspberry e o Arduino em um unico simulador, devido a este problema foi modificado para
ser executado no Simulink, onde através da utilizagdo de fungdes especificas pode-se integrar

mais de um processador externo. A Fig. 5.28 apresenta o simulador em Simulink.
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Ao executar os testes no simulador verificou-se que em frequéncias acima de 40 hz

ocorre um estouro do buffer de entrada e saida do simulador com o hardware real.

Para testar o sensor solar foi executada a escrita de valores do simulador no
Raspberry Pi onde via serial escreve os valores no Arduino Pré Mini que via modulagao por
largura de pulso aplicada a um filtro passa baixa e divisor de tensdo gera o sinal na entrada do

Nanomind. A tabela 5.1 apresenta os valores e a Fig. 5.29 apresenta os valores em um grafico.

Figura 5.29 — Relag@o entre a saida do Arduino e entrada Nanomind

Tabela 5.1 — Comparativo Arduino versus Nanomind

Tensao
Escrita Leitura |Nanomind
Arduino | Nanomind (mV)
0 11 0,06
1 16 3
10 120 23,7
20 210 44,9
30 315 64,4
40 450 82,3
50 530 99
100 714 169,8
150 900 218,2
200 1023 240,7
255 1023 253,4

Realizado teste para verificagdo do sistema de leitura do tempo em que a bobina fica

ligada em torque aplicado ao satélite, como se pode observar na Fig. 5.30.
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Figura 5.30 — Tempo em nivel alto versus comando PWM

O magnetdmetro nao foi testado junto ao Nanomind devido a falta do c6digo embarcado,
para evitar a falta do teste foi adquirido um Magnetdometro HMC 5883 e seus dados foram
adquiridos utilizando de um Arduino Due. De posse desses dados foi gerado o codigo no
Raspberry, para verificar a fidelidade ao modelo foi rodado o c6digo no Arduino Due e

comparado ao Real. Abaixo, apresenta-se a Tabela 5.2 com valores reais e curva gerada pelo

Raspberry.

Tabela 5.2 — Valores obtidos no Raspberrry

Valores reais | Valores gerados pelo Raspberry
0 Ga 0
0 Ga 0
0 Ga 0
1.1 Ga 1.1 Ga
1.1 Ga 1.05 Ga
1.1 Ga 1.04 Ga
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6. CONCLUSOES

Desta forma pode-se observar que os requisitos iniciais foram atendidos e o simulador
do sistema de determinacdo e controle de atitude estd funcionando. Como préoximos passos,
pretende-se criar estas fungdes no ambiente de programacgao Eclipse, com linguagem C, para
que se possa criar uma biblioteca compativel com o FreeRTOS.

Tendo em vista que este trabalho se propde a criar um sistema de determinagdo e
controle de atitude a ser embarcado no computador de bordo NanoMind do NBR-2, deve-se
analisar as fungdes que foram utilizadas no simulador de forma a existir compatibilidade.
Como se pretende utilizar o FreeRTOS como sistema operacional a ser embarcado no
NanoMind, ¢ o FreeRTOS pode ser compilado com fungdes desenvolvidas em C++, pode-se
afirmar que as fung¢des utilizadas no simulador em Matlab podem ser utilizadas com pequenas
alteragdes, como a defini¢cdo do tipo da variavel que estd sendo manipulada. Todas as tarefas
executadas pelo sistema sdo gerenciadas pelo sistema operacional, que executard as tarefas de
maneira pré-ordenada pelo seletor de prioridades. O NanoMind pode ser programado para
interromper uma tarefa e executar outra, voltando a primeira quando esta tiver maior
prioridade no momento.

A memoria sera outro ponto a ser otimizado, uma vez que existem limita¢des, a saber:
2MB para memoria RAM que sera utilizada para efetuar os calculos e manipulagdes de dados,
4MB para o codigo, o que ndo sera o ponto mais critico, uma vez que este sera otimizado via
software durante a gera¢ao do codigo em assembler e 4MB para os dados a serem
armazenados para upload via downlink para estagdo terrena, o que ocorrera no pior dos casos
em duas conexdes de dez minutos sendo uma em cada estacdo do INPE (RS e SP).

Neste trabalho, utilizou-se uma placa de desenvolvimento Raspberry Pi Modelo B+
programada com Matlab e Simulink para servir de interface com o hardware. As informagdes
necessdrias para a correta instalagdo e utilizagdo sdo apresentadas no Apéndice A. Sua
capacidade de conexao e interligacdo permite concluir que, utilizando de software simulado, ¢
possivel substituir hardwares complexos como mesas de mancais aerostaticos € bobinas de
Helmholtz. O Matlab possui um pacote de apoio para gerar cddigos para o Raspberry Pi, que
permite acesso a todas as interfaces deste microprocessador. A implementacdo foi realizada
utilizando modelos Simulink, conforme foi apresentado no Capitulo 4, cujos resultados foram
mostrados no Capitulo 5. O modelo foi construido usando blocos especiais para o Raspberry
Pi e fungdes Sfunction, onde foram carregados os scripts para acesso aos diversos dispositivos

de maneira simultanea, e também para a implementacdo de fun¢des ndo existentes no
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Simulink. A criacdao de fung¢des especificas permite simular componentes custosos, e avaliar
o comportamento de hardware em situagdes de falha, erros de modelagem e condigdes
definidas pelo operador.

Como sugestdo de trabalhos futuros, recomenda-se a implementagdo de uma interface
Grafica (GUI) ao Matlab, na qual os pardmetros de simulacdo podem ser ajustados e
modificados de forma a ndo ser necessaria a alteracdo do cddigo fonte. Outra sugestio seria
integrar o EGSE apresentado aqui a um modelo com simulagdo fisica capaz de estimular os
sensores, com mancais aerostaticos e bobina de Helmholtz, que permitem avaliar o grau de
fidelidade dos modelos gerados. Ensaios de estabilidade também podem ser avaliados

utilizando este trabalho como base.
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APENDICE A

Procedimento para utilizagao do EGSE (HIL NCBR-2)

Instalagdo do pacote de software Raspberry Pi

e No menu Home
e C(licar em AddOns
e Get Hardware Support Packages

EDITOR PUBLISH
= I'l 7, Mew Wariabie Analyze Code 5T @ ; 22
£ ST | ] Find Flles &I E!l u')o ‘in T L= E et Pet (2) 2
- pen Variable v i Run and ' L n Request Suppant
New MNew Open |13/ Compare Import Save b - Simuink  Layout = Help
sept v = Data Workspace | ) ClearVWorkspacs > ) CharCommands v  Lbrary = ||| Paralel = -
FILE VARIABLE CODE SIMULINK ENVIRONMENT a Get More Apps ]
<=2 A BOCb test] b
Current Folder ® n Get Hardware Support Packages a
Name ninZam 3¢ [geonea PR LN A Get Mathworks Products L
[-H sFB_sf_MPUBDSO_SFE.mat ~ - clear s11: ‘
[ sFB_sfen_Di gital_Out__SFB.mat = cle: E Package Toolbox
SFB_sfcn_PWM_Out_ SFB.mat = tic

H sFE_SPiread_SFB.mat
|1 sFB_sPiwrite_sFE.mat
[E] sfen_Digital_Out.c - set (0, "DefaultixssE e, Check for Product Updates
| sfen Disital Out.mexwtd

* Manage Custom Toolbaoxes

Figura A.1 — Menu

e Instalar da Internet
e Clicar em proximo

ﬂ Support Package Installer — I b

Select an action

(®) Install from Internet
() Download from Internet
() Install from folder

() Uninstall

» Help me to select an action

Next = Cancel Help

Figura A.2 - Support Pakage

e Selecione Raspberry Pi
e (licar em Proximo
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i Support Package Installer

Select support package to install
Showr: | ANl (73) -

Support tor: Suppart packages:

NI-B45x I20/SPT Interface A~ Installed  Latest Required Supported
NI-CAN Adion — Sercion  Version Desaription Base Product  Host Platforms
HI-DAGm:

; Acguire sensar and Imaae '
HI-DCPover 1[] Reinstall  15.1.1 1511 o o vour Resphemy . AT LAB Win32 Wini4, Maci4
MI-0M

. FING Reinstall 1502 [15.1.2 [Run medds on Baspberry . [Simulink [Winaz wingd Maced |
MI-FGEN
MI-5C0PE
MI-Swilch
HI-VISA and TCP
HI ¥MFT
0% Generic Viden Interface
Ooean Optles Spedrometers
PEAK-System CAN Devices
Point Gzrey Hardware
Qlmaging Hardware
RTL-SCR Radio
Raspberry Fi W

o T LR TR N SO T SR (]

< >

Tnskallation fedder: |CAMATI AR\ SupportPackages\R201 53 Browse. ..

= Back Hext = Cancel Help

Figura A.3 Selegdo dos pacotes

e Aceitar o contrato

‘. Support Package Installer
MATHWORKS ALIXTLTARY SOFTWARE LTCENSE AGREEMENT

IMPORTANT NOTICE

READ THE TERMS AND CONDITTONS OF THIS MATHWORKS ALUXTLTARY SOFTWARF LICENSE AGREEMENT (THE
"AGREEMENT") CAREFULLY BEFORE CHECKING °1 ACCERT" OR ACCESSING THESE MATERIALS (A5 DEFINED BELOW).

THIS AGRFFMFNT RFPRESFNTS THE FNTIRF AGRFFMENT BETWFEFN YOU [THF "I TCENSEE") AND THE MATHWORKS, THC.

("MATHWORKS") CONCERNING THE SOFTWARE AND DOCUMENTATION MADE AVAILABLE FOR ACCESS HEREUNDER
(COLLECTIVELY, THE "MATERIALS™).

B CHECKING "I ACCEPT" QR ACCESSING THESE MATERLIALS, YOU ACCERT THE TERMS OF THIS AGREEMENT.

L. DEFINLTIOMNS.

1.1, "Licenses" means you, whether an Individual or an entity, to whom MathWorks grants the License, and who Is respensible

for complying with the contractual obligations of the License, and ensuring that anyone permitted access to the Materials alsa
complies with such obligations.

1.2, "Documentation” means the user quices, it any, accompanying delivery of the Materials, as may be updated from time to
time, as well & any reports or other feedback that MathWorks may, In its sole diseretion, provide to Licensee. Docurnentaton
miay be delivered in printed andjor online forms, and in one or more languages.

[+ 1 accept

< Back Next = Cancel Help

Figura A.4 — Contrato

e Aceitar o contrato de terceiros
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‘ Support Package Installer

- O
Third party software licenses
You have chosen to install
Simulink Support Package for Raspberry Pl Hardware,
Third-party software will be installed from the following Iocations;
SO0 hittp:/fwenelibsdl.org license
Shared component for Support Package Installer http:/ fwenamathworks.com license
Raspbian Wheery hitp:/ fwener raspblan.orgf license
Shared component for Support Package Installer hittp:/ fwwnermiathworks.com license
This wtility enables yeu to downlead and install the third party software listed abowve. This list may contain open scurce software,
including software licensed under the terms of the General Public License.
By dicking "Install" on the next screen, you will be downloading and installing the software listed above.
By clicking "Cancel”, you will not download or Install the software,
< Back Meext = Canel Help
Figura A.5 - Licensa de terceiros
e Confirmar a instalagao.
4 support Package Installer — L
Confirm installation
You have chosen be Install
Simulink Support Package for Raspberry Pi Hardware
In CHMATLAB\SupportPackages\R2015a.
< Back Install Cancel Help

Figura A.6 — Confirmar instalacdo

e Aguardar o download

69



‘ Downloads

Downloading the following items:
Download Item % Complete
sDL 100
Raspbian Wheezy 46
Figura A.7 — Download
e Clicar em continuar
*.ﬁuppnrr Farkanr Installnr
Installfupdate complete
simudink Sppnrt Package for Baspherry B Handsars
has bren surmessfully irstalied.
Tree support packade you inslalisd raguires addliona sefup Lasks,
Lelert "Uinmtinue® to pecfanm e sefup tasks.
Canlinue =

Figura A.8 — Instalacdo Completa

Selecionar Raspberry Pi (Simulink) e clicar em continua
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ﬁ. Support Farkage Installer

- r
5et up support package
thanse a spport pedage to start the seup process.
Suppaml packsce for: | Raspbeny 00 Sienolink) -
Hesl = Cancel Help
Figura A.9 — Setup
e Selecionar o modelo compativel com a sua placa
{I-.ﬁupr-r\-rr Farkanr Installnr — r
Update firmwmre
1 e firmrmesmrs nprkabe prncess for Hasphermy 91 hardeare mnsiste of camang a
Rasphiian Wheesy Lirux firmesre image ontn @ memory s and boating the
Raspboerry Fi boerd willi Wis remery card. e will guide you Unough s proces,
Skt your board b get stared,
Hoard: |Haspherny 112 Mndnl B
et 1y P 2 Mudel
Raspberry P Mode B4
Hasphersy B Hnds B
< Back Ml = Cancel Help

Figura A.10 — Atualizar o Firmware embarcado

e Selecionar o tipo de conexao, sugiro a utilizagao de um cabo de ethernet com ligagao
crossover
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‘-. Suppnrt Farkane Installer

Configurs nethaork

thaase your nebunrk mafiquration:
Hehamrk reefiguratian
71 Lol zrea or home nenwork
#) Dirert ronrectian b host computer

i Manualky enler rebmork sellrgs

Ciredt connedion o host mmputer

Ethzmizt
Lalilu

= Batk Nesl = Cancel Help

Figura A.11 — Configurar Rede

e Inserir um memory card com capacidade superior a 4 Gb, isto apagara todos os dados
presentes no mesmo

‘Suppnn Farkage Installor

Select a difve

Insert 2 4 GH e larger Mirrnt memeey mrd Inta 3 memary card reader an the heet computer.
Subedd Uve drive fedler thel corresponds te Uhe memony cad regts:

RATH \! Refrsh

No memery ard found

If you da net find the memary card reacer In the st of crives, reirset the memory card fully
ol dick "Refrech”

Sice ook pwnot .
up ln unnckad
poalon

< Back Nead > Cancel Help

Figura A.12 — Selecione o Drive para instalagdo

Inserir o memory card e alimentar a placa, apos alguns segundos clicar em proximo e
aguardar a conclusdo das configuracdes pelo Matlab
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#h Soppoct Pakage Instal e =
Cnnmeit T Resplivery V1 Burduwrs
tinlisdann
ED el L. Rieemaras s mmvsmery oo o b Hhe hogt

* B cvengy ber ard Ireert w0 the Raepberry &1 by sy s
2. Conrect an ENemat cazk: to the baard. Comnct
th: amier erd of the ENcst cazie dinecdy 12 1ic
st comgatec
L Camrse S b A e supehy b e
Fiewarl, 1o ozevs saqeehy svzansl e vl fize <
Ined A1

NOTZ: You rey 201noct cpticral prpterls sin
x 2¢ koytows, M w s Ync.

Noke M YA LED 5 aalil o

he' LED nhading S0

v
shetls Linkang, The, dak Mee! i aniiime.

ek et > Land (5

Figura A.13 — Conecte o Raspberry

e Ap0s a instalacdo da imagem padrdo, abrir o Simulink, selecionar Ferramentas( Tools),
Run on target Hardware e Prepare to run para configurar a placa.

o wilizd - Sivebing [=4
e kdR Wles DEply Ulagram mulstion Anaks Lodk | [oag | Hep
EE e -
ol | gy W W B Dy Moo .
[ s I
it d
& FWumHs liepart Lienerator.
# I gy Witk Wiesmm
1 Feer an Tonngghil Hamismans . Frmjieas fs Rurie
' oot Operating Syssom (R0S] ¢ Irska U pdane Susoart Prcksgs..
& Upittarie Finiranans .
]
O
ni
|
=
Raixchy 15 el

Figura A.14 — Menu

e Selecionar Raspberry Pi
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A Lonigunation Paramehers: urth ediBun on Harowars Lonfiguration e C

Gt
Sabeer
Dists Irmpoty'Cupott
Optirization
Diagnoslics

Hamksara Iaplamentati

Ml Referancing
Srnulation Tanget

Lrde Gereraton

fur on Terget Hardsers

Set the Target hardware' parame=ter to math your tanget harcwarne. &

[f wovar terg=t harcksare s rok lick=d in the Target hacwars’ cptians, metal the support packsos for vour @=rge
hamchsera,

To Irskal the suppert prckage, Cick Toaks', cick 'Run on Tanget Hardwara . and oick 'Tretal M Updata Suppert
Fackaga...'.

Targat harcvane selectian

Targat harcwana: Hana
Hania
drduing Esalora
Arduinc Fia
Arduing Lecrerda
Arduing LikPad USE
Arduing: Maga 2560
arduing Maga ADK
ardulng Micra
arduing Mini
drduinc Merc 5.1
Arduing Pro
Arduing Rabot Corkrol Board
Arduing Babsl Holor Beard
Arduing Ung
ardulng Qs

L=t mare... | s N

u L

Cerc=| Help

Figura A.15 — Configuracdes de hardware

e Selecionar enable overrun detection, para visualizar se ndo esta ocorrendo colisdes /

perdas de dados.
s ordiguration Farameters: it odiRun on Harowars Londiguration Lo C
ot Targst hacyvears selectian -
Sabeer Targ=t hacvears: Respbemy Fi -
Diata [rparty' Croort
Qptirization Signal menitoring and paramnete funing
Diagnoslics

M Referancdng
Srulytion Targat

Crde Geroraton

fur on Terg=t Handsers

Hamkwara Inplamentati

TORIF port [1024-65535): |17778

Cverrun deladion
|- Ersbie awverman detaction

BJI."HI.:_:I'.N' mage |
1

Frr T TIHS.254.0.2
Usar mEme: =]
Pesszwpri: ||-rr:|.llH=|r'.'

Bulld diracharyt [Themepi

K Cerca| Help Aoy

Figura A.16 — Configuracdes de IP

e Mude o usudrio e password para root, necessario para elevar o nivel de permissao para

Super usuario
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A Lonigunation Paramehars: undh ediBun on Hardwars Londiouration b C

el Targst hacvears selectian -
Saber Targ=t hacviars: Paspbemy Fi -
Oiats [myparty'Cxoart
Qptimization Signal menitaning and parametar tuning
Diagnoslics

Harchwnre Dnplementati | TRV port [1024-65535): 17725
Ml Referancing )
Srnulation Targes Cyverrun delaction

Loge Gereraton |+ Erwdie averman detaction
fur on Terget Hardser=
Brerd informetian

Hact neme: 165.254.0.2

Usar name: rost

Pesawpor s [t
Bulld directary: [homeyp

"] oK Cercal Help Aty

Figura A.17 — Elevacdo de nivel de permissdo

e Abrir o exemplo serialwrite

e Mude o tempo de 10 para inf ( infinito)

g uriitizd - Siraing [=4
Ele bdk Wiew Oxplae Ulsgram smulstion Snakgls Lode oo: Help

s~ M o B B R JCRE |4 = [ED Kaniial R AR

Tt ol

& urhicd

o

|

!

B

O

. [5

[Gx1] e TX Serialwrte
tunstarﬁ
T® Pin Write
Raky s e’

Figura A.18 — Exemplo de aplicagdo

e Mude o modo de operagdo de normal para external, desta forma toda a temporizagdo
ocorrera no Raspberry, evitando o tempo de laténcia do Windows

e Entre no putty
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= PUTTY Configuration
8% PuTTY Configurat X
Category:
= Session Basic options for your PUTTY session
-Logging S it £ty
~ Texminal Specily the destinabion you want [o connect 1o
Keyboard Host Name (or IP address) Port
Ball 169.254.0.2 22
Features
Window Conneclion lype:
Appearance (JRaw () Telnat {_)Rlogin (@ 55H () Sarial
Behauour Load, save or delete a stored session
Translation
Selection Saved Sessions
Colours HaspberyFiB+ |
—-Connection
-Data Default Setings
- Prowy .
Telnet RaspberryPiB2 Save
Rlogin
HSSH Delete
Sarial
Close window on exit-
(JAways (_)Never (@) Only on clean exit
Aboul Open Cancel

Figura A.19 — Configuracdo do Putty

e Ip configurado : 169.254.0.2
e Digite sudo password root, para mudar o password do usuario root

e Digite su e o password root para testar se o sistema carregou suas mudancas

§ pi@raspberrypi-uNvXJyHddf: ~ — O X

Figura A.20 — Inicializando o sistema

e Clique no botdo play para inicializar o sistema
e Se o sistema retornar erro no diagnostico verificar

e Install wiringPi
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Figura A.21 — Erro no diagndstico
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Download no seu PC a biblioteca wiringP1i, sugestao Projeto Gordons
https://projects.drogon.net/raspberry-pi/wiringpi/download-and-install/

Coloque em um memory card para mover ao Raspberry
Entre no Putty
Montar o memory card no Raspberry

http://www.pkill-9.com/mount-usb-micro-sd-card-linux-automount/

Digite Is para verificar o que hé no diretorio

Digite Isusb para verificar se o Raspberry reconheceu o memory card

Figura A.22 — Montando uma USB no Linux

sudo blkid

sudo mount -t vfat /dev/sdal /mnt
cd /mnt

1s

cp wiringPi-b@a60c3.tar.gz /home/pi
cd /home/pi

tar -xvzf wiringPi-b@a60c3.tar.gz
mv wiringPi-b@a60c3 wiringPi

cd wiringPi/

sudo ./build
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Leitura sugerida:

http://www.mathworks.com/matlabcentral/fileexchange/54601-
raspberry-pi-and-arduino-serial-communication

e Alterar configuragdes do Makefile no Matlab conforme o Engenheiro John
http://engineer.john-whittington.co.uk/2015/06/simulink-raspberry-pi-driver-blocks/
e Abrir 0 arquivo no simulink

e Digitar na linha de comando do Matlab :

xmakefilesetup

e Inserir no Linker arguments “ -lwiringPi” ( Nao esquecer do espaco ‘ ’) e clicar em
Apply.

["& XMakefile User Configuration X
Active

Template: gmake_remotebuild ~

Configuration: LinuxRemoteBuild - [~] Display operational configurations only New... Delete

User Templates: |\MATLAB\Supp0rtPackages\R2U1Sa\I'|nux\tooIbox\,reaItime\targets\linux\registry\ Browse...

User Configurations: |\MATLAB\Supp0rtPackages\R201Sa\I'|nux\tooIbox\,reaItime\targets\linux\registry\ Browse...

Make Utility = Compiler  Linker  Archiver  Pre-build  Post-build  Execute

Linker: lgce | | Browse...
Arguments: |—o [11IMW_XMK_GENERATED_TARGET REF|||] -lwiringPi
File extensions for library files: |.Iib,.a,.so

Generated output file extension: |

Cancel Help Apply

Figura A.23 — Configuragdo do Debuger

OBS: Por algum motivo eventualmente pode ocorrer a perda desta configuragdo o que gera o
seguinte erro:
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Figura A.24 — Erro de configuraciao debuger
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Erros do tipo abaixo sdo gerados por ndo estar na pasta onde encontra-se a biblioteca “propat”

(disponivel com Valdemir Carrara)
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Figura A.25 — Erro de localizagdo da pasta
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Para corrigir , ir ao Matlab e alterar o caminho para a pasta onde encontra-se os arquivos da
biblioteca Propat

4\ MATLAB R2015a

SHORTCUTS PUBLISH

Ifl:ll:I ﬁ E [‘aFindFile.s <::I ' e E’ fx - D L@ L%IRUHSecﬁun '\Jf)\)

[zl compare v o[GoTo = Comment 9% Y &

Mew Open Save — Breakpoints  Run  Run and l% Advance Run and
- - » (= Print = | Find Indent Wi |Ean - ~  Advance Time
FILE NAVIGATE EDIT BREAKPOINTS RUM

< EHHA oG otest] b
Figura A.26 — Mudando o caminho no Matlab
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APENDICE B

Programas do Arduino para leitura de dados da serial e escrita do PWM:

/*

* Leitura de dados da serial e escrita do pwm
* Arnaldo Oliveira Junior

* abril de 16

* livre para utilizagdo desde que cite o autor.
*/

int bytes = 1;

int buffer[6];

int Count = 6;

int outputValue[] = {

0,0,0,0,0,0

s
const int analogOutPin[] = {
9,6,5,3,10, 11

b

void setup() {
// put your setup code here, to run once:
Serial.begin(115200);

}

void loop() {
if (Serial.available() > 0) {

// put your main code here, to run repeatedly:

int bytes = Serial.available();

for (int 1 = 0; 1 < Count; i++) {
buffer[i] = Serial.read();
Serial.println(buffer[i]);
outputValue[i] = map(bufter[i], 0, 255, 0, 255);
analogWrite(analogOutPin[i], outputValue[i]);
delay (1);
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