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RESUMO

A estrutura CubeSat atraiu bastante interesse da comunidade internacional com nu-
merosos estudos que foram ou estdo em desenvolvimento em universidades, escolas
ou até mesmo por entusiastas espaciais. A miniaturizacao de componentes e o uso de
eletronica convencional reduziram custos com projetos espaciais que anteriormente
restringiam o acesso ao espaco a apenas algumas nagoes. Assim, os governos e as
agéncias espaciais, especialmente de paises em desenvolvimento, comecaram a inves-
tir em pequenos projetos de satélites, pois passaram a dispor de missoes espaciais
a baixo custo. Desta forma, o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE)
planeja algumas missdes usando CubeSat como ferramenta académica para espalhar
a tecnologia espacial em todo o pais para universidades e pesquisas. Uma dessas
missoes em desenvolvimento ¢ a constelagao de nano satélites para coleta de dados
ambientais, conhecida como CONASAT. Este projeto pretende lancar, pelo menos,
dois pequenos satélites para substituir os satélites SCD-1 e SCD-2 do sistema de
coleta de dados ambientais do Brasil. O principal objetivo deste trabalho é o de
analisar a aplicacdo de uma técnica de estimacao de estados, conhecida como fil-
tro SDRE (State Dependent Riccati Equation), e um controlador de atitude para
o modo de operagdo nominal, no qual utilizou-se uma proposta de controle PID
convencional baseado em erro de atitude dado em angulo-eixo de Euler, em um am-
biente de simulagdo da dindmica do CONASAT, incluindo modelos de sensores e
atuadores. Esse ambiente de simulacao foi construido por meio de fun¢ées de uma
biblioteca computacional de acesso aberto para simulagao de orbita e atitude de
satélites, conhecida como PROPAT.

Palavras-chave: Estimacao de estados. Filtro nao linear. Controle de atitude de sa-
télite. Nanossatélite.
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ANALYSIS OF ESTIMATION AND ATTITUDE CONTROL IN
CONASAT NOMINAL OPERATION MODE BY SDRE FILTER AND
PID CONTROL

ABSTRACT

The CubeSat platform attracted much interest from the international community
with numerous studies that have been or are being developed in universities, schools
or even by space enthusiasts. Miniaturization of components and the use of conven-
tional electronics have reduced costs with space projects that previously restricted
access to space to only a few nations. Thus, governments and space agencies, espe-
cially from developing countries, have begun to invest in small satellite projects as
they have space missions at low cost. In this way, the National Institute of Space
Research (INPE) plans some missions using CubeSat as an academic tool of space
technological educdation in universities and research institutes. One such mission
is the constellation of nano satellites for environmental data collection, known as
CONASAT. This project intends to launch at least two small satellites to replace
the SCD-1 and SCD-2 satellites of Brazil’s environmental data collection system.
The main objective of this work is to analyze the application of a state estimation
technique, known as State Dependent Riccati Equation (SDRE) filter, and an atti-
tude controller for the nominal operation mode, in which a conventional PID control
proposal based on Euler angle-axis attitude error was used in a CONASAT dynamics
simulation environment, including sensors and actuators models. This simulation en-
vironment used the functions of an open source computational library for satellites’
attitude and orbit simulation, known as PROPAT.

Keywords: State estimation. Nonlinear filter. Satellite attitude control. Nanosatel-
lite.
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1 INTRODUCAO
1.1 CubeSat

A tecnologia CubeSat tem atraido bastante interesses da comunidade internacional
de pesquisadores e tecnologistas espaciais. Numerosos estudos foram ou estao sendo
conduzidos por algumas universidades, governos, empresas, escolas primarias e até
mesmo por entusiastas da area espacial. As miniaturizagoes de varias tecnologias
de componentes fisicos e as redugoes dos custos para o lancamento e operagao mo-
tivaram o aumento do investimento nessas plataformas para pesquisas espaciais,
tornando o acesso ao espaco mais alcancavel a diversas nagoes, principalmente as

em desenvolvimento (SHIROMA et al., 2011).

O custo médio de projetos espaciais ¢ em torno de milhdes de ddlares, incluindo a
concep¢ao, o lancamento e a operagao, que acabam por restringir o acesso ao espago
para poucas nac¢oes no mundo. A principal razao para o alto custo destes projetos
é a confiabilidade exigida do satélite que deve funcionar corretamente por longos
periodos em um ambiente hostil (baixa pressao, rapidas mudancas de temperatura,

altas doses de radiagdo, vibragao elevada durante o langamento etc).

Portanto, os CubeSats foram propostos com o objetivo de reduzir os custos com
a construcao de satélite pela miniaturizacao de componentes e utilizacao de eletro-
nica convencional, nao necessariamente adaptada as condi¢oes ambientais no espago.
Consequentemente, estes satélites atrairam a atencao de governos e de agéncias es-
paciais, principalmente de nagoes em desenvolvimento e passaram a beneficiar paises
por meio da geracao de capital intelectual e o surgimento de start-ups (WOELLERT
et al., 2011).

Os resultados provenientes de projetos que empregaram CubeSats para experiéncias
cientificas e tecnolégicas no espaco sao bastante significativas na literatura, o que
ja os faz serem considerados como plataformas do futuro para as missoes cientificas
espaciais em projetos de observagao da Terra e exploragao interplanetaria (SANDAU,
2010; SELVA; KREJCT, 2012; STAEHLE et al., 2013).

No Brasil, alguns projetos com base na plataforma de CubeSat tém surgido nos ul-
timos anos, como o NanosatC-Brl, que tornou-se o primeiro nanossatélite cientifico
brasileiro, lancado em junho de 2014, por meio de uma colaboracao técnica entre o
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) e a Universidade Federal de Santa
Maria (UFSM) (SCHUCH; DURAO, 2013; SARLI et al., 2015). O segundo CubeSat bra-



sileiro a ir ao espaco foi o AESP-14, projeto desenvolvido pelo Instituto Tecnolégico
da Aerondutica (ITA), mas por uma falha no sistema de abertura de uma antena de
transmissao, a missao foi perdida (VILLELA et al., 2016). O projeto Serpens, desen-
volvido pela Universidade de Brasilia (UnB) com apoio de outras instituigoes, foi o
terceiro CubeSat brasileiro a ser langado ao espago. Este ltimo foi lancado a partir
do Médulo de Experiéncias Japonés (Kibo) (AKAGI et al., 2016), componente da
Estacao Espacial Internacional desenvolvida pela Agéncia Japonesa de Exploragao
Espacial (JAXA). Outro projeto brasileiro de destaque na drea de pequenos satélites
foi o UbatubaSat; idealizado por um professor de uma escola piblica de Ubatuba,
Sao Paulo, que propds aos seus alunos do ensino fundamental a construcao de um
satélite por meio de um kit educacional (SANTOS et al., 2011).

Atualmente, o Centro Regional do Nordeste (CRN) do INPE esta desenvolvendo a
missao CONASAT; uma constelagdo de nano satélites para coleta de dados ambi-
entais em cooperagao com a Universidade Federal do Rio Grande do Norte (UFRN)
e com apoio financeiro da Agéncia Espacial Brasileira (AEB). O CONASAT pre-
tende estender o sistema brasileiro de coleta de dados ambientais substituindo os
satélites SCD-1 e SCD-2 - satélites estes que foram lancados na década de 1990 e
que encontram-se ativos, mas em situacao degradada - por uma constelacao de nano

satélites equipadas com sistemas de comunicagao digitais (DURAO, 2014).

Os satélites SCDs fazem parte do Sistema Brasileira de Coleta de Dados Ambientais
(SBCDA) de modo conjunto a uma extensa quantidade de plataformas de coleta de
dados (PCDs) espalhadas pelo territério brasileiro. As PCDs sao estagoes autoéno-
mas compostas por diversos sensores e com capacidade de realizar a transmissao
dos dados coletados aos satélites SCD-1 e SCD-2 e estes repassam os dados as esta-
¢oes receptoras de Cuiabd e de Alcantara, conforme ilustrado na Figura 1.1. Esses
dados sao processados e disseminados pelo Sistema Integrado de Dados Ambientais
(SINDA), localizado em Natal, Rio Grande do Norte. Desta forma, o CONASAT é
uma proposta para dar continuidade ao SBCDA, ilustrado na Figura 1.2, por meio
de uma tecnologia mais avancada de constelacao de nano satélites equipados com
transponders digitais (CARVALHO et al., 2013; SANTOS et al., 2013; CARRARA et al.,
2014).



Figura 1.1 - Ilustragéo da configuragao atual do SBCDA com comunicagao entre as PCDs,
um dos satélites SCDs e as estagoes receptoras retirada do site do SINDA.

m. Stitema Integrado de Dados Amblentais ‘_/

Figura 1.2 - Hustracdo da configuragdo do SBCDA com uso de tecnologia CubeSat retirada
do site do SINDA.

O CONASAT ¢ configurado em uma estrutura fisica 8U, isto é, 8 unidades de Cu-
beSats, em que cada cubo possui cerca de 10 centimetros de aresta, consoante a
ilustragao da Figura 1.3. Todos os subsistemas (fonte de alimentacao, controle de
atitude, manipulagao de dados e comunicag¢ao) sdo armazenados em um unico moé-

dulo 2U, possuindo médulo de redundancia. As 4 unidades restantes serao utilizadas



para aumentar a area disponivel as placas solares (CARRARA et al., 2014).

Figura 1.3 - Ilustragéo fisica de um médulo do CONASAT em uma configuragao 8U, for-
mando um cubo com cerca de 20 centimetros de aresta.

Cada modulo estarda equipado com uma antena direcional planar para receber os
dados a partir das PCDs, de modo que o satélite sera estabilizado nos trés eixos e
controlado em modo de apontamento geocéntrico para permitir que haja comunica-
¢do da carga ao solo. A determinacao de atitude contarda com seis sensores solares
analégicos, um a cada face do médulo, e um magnetometro de trés eixos. Além disso,
um giroscopio de tecnologia microeletromechanical systems (MEMS) ird fornecer as
medigoes das velocidades angulares nos trés eixos. O controle de atitude sera reali-
zado por um conjunto de trés rodas de reacgao e trés bobinas magnéticas (CARRARA
et al., 2014).

1.2 Objetivo da pesquisa

O objetivo principal desse trabalho consiste em propor a aplicacdo de uma técnica
de estimacao de estados com base na equagao de Riccati dependente de estado,
conhecido como filtro SDRE, para a determinacao da atitude do CONASAT.

Além disso, apresenta-se o emprego de um controlador proporcional-integral-
derivativo (PID) com base no erro de atitude computado por angulo-eixo de Euler

para o modo de funcionamento nominal do satélite.

Os resultados foram obtidos a partir de simulagoes realizadas em ambiente Matlab
com o uso de uma ferramenta computacional de acesso aberto, conhecida como PRO-
PAT, que possui diversas fungdes para a simulacao de érbita e atitude de satélites
(CARRARA, 2015). Os resultados do filtro SDRE foram comparados com os de um
filtro de Kalman aplicado a estimagao de atitude do CONASAT por Carrara et al.



(2014).
1.3 Metodologia da pesquisa

O desenvolvimento da pesquisa esta fundamentado na seguinte metodologia:

Modelagem matematica da cinematica de atitude por meio de quatérnio e

da dinamica da atitude com rodas de reacao;

e Construcao do ambiente de simulagao utilizando o Matlab com ferramentas

computacionais obtidas por uma biblioteca de acesso aberto, o PROPAT;
e Simulagdo dos sistemas dindmicos (satélite, atuadores, sensores);

e Descricao e aplicagdo de metodologias para a estimacao de estados de ati-

tude de satélite;

e Estudo de um controlador PID convencional com base no erro de atitude

computado por angulo-eixo de Euler.

1.4 Organizacao da dissertacao

O Capitulo 2 apresenta conceitos basicos em relagdo ao movimento de atitude de
um satélite, como a definicdo de vetrizes, formas de representacao da atitude e as
equacgoes de cinematica e dinamica do satélite utilizadas para o desenvolvimento da

simulagao.

O Capitulo 3 apresenta a teoria de estimagao de estados por meio da técnica conhe-

cida como SDRE.

O Capitulo 4 apresenta conceitos de controle de atitude de satélite, apresentando
a técnica utilizada neste trabalho, além do atuador usado para a estabilizagao da
atitude do CONASAT.

O Capitulo 5 mostra os parametros utilizados na simulacao da dindmica do satélite,
incluindo os sensores e atuadores, e os resultados conqusitados por meio dessas

simulagoes.

E no Capitulo 6 sao realizadas conclusoes e consideragoes finais a cerca dos resultados

obtidos, com sugestoes de trabalhos futuros a serem pesquisados.






2 MOVIMENTO DE ATITUDE

Nesse capitulo, serdao apresentados alguns conceitos basicos que envolvem o movi-
mento de atitude de um satélite utilizados nesse trabalho: vetrizes, que é uma for-
malizacdo matematica para expressao de vetores em determinada base ou sistema
de coordenadas; formas de representacao da atitude em trés eixos a partir da utili-
zacao de matriz de rotacao, angulos de Euler, &ngulo-eixo de Euler ou pardmetros
simétricos de Euler, mais conhecidos como quatérnio; e as equacoes mateméaticas
para a cinematica e dinamica de um satélite, considerando suas particularidades ao

problema estudado neste trabalho.
2.1 Vetrizes

Comumente, notacoes distintas, e até conflitantes, em relagdo a vetores e matrizes,
sao encontradas em livros e artigos. A propria representacao matricial de um vetor,
algo comumente utilizado, torna-se uma incoeréncia, ja que vetores sao entidades que
possuem modulo, direcao e sentido, e essas caracteristicas ndo enquadram-se na de-
finicao de matrizes, muito embora seja possivel atribuir ou deduzir estas qualidades
a partir dos componentes expressos numa base qualquer. Além disso, certas opera-
¢oes, como o produto escalar e vetorial, sao definidos para vetores, mas nao para
matrizes, mesmo que o seu resultado também possa ser obtido, em tultima instancia,
por operagoes ordindrias entre matrizes (CARRARA, 2012). Desta forma, nesse tra-
balho, os vetores serao representados em negrito, em mintsculo, e com seta acima

do simbolo; enquanto as matrizes serao representadas com simbolos em negrito.

Considera-se entao a necessidade de expressar um vetor em uma base ou sistema
de coordenadas. Uma das possibilidades para resolver esse problema seria a utiliza-
¢ao do conceito de vetrizes, uma formalizacao encontrada em diversos livros, e, em
particular, em Hughes (1986). Assim, expressa-se um vetor v em uma dada base, a

base &, de um sistema de coordenadas retangulares, por:
V= Ulél + UQéQ + ’U3é3, (21)

e tal que os versores a;, i = 1, 2, 3, que constituem a base de J,, sd@o unitarios. Desta

forma, uma vetriz &, é entao definida como uma matriz coluna que armazena, em



seus componentes, os versores relativos a esta base:

a
as| - (2.2)

A

ag

&l
IS]
Il

Nao ha conflito na utilizacdo do mesmo simbolo <, para denotar a base e a vetriz,
pois esta ultima fornece justamente os versores da base (CARRARA, 2012). Constata-
se que a vetriz é tanto uma matriz quanto um vetor, de onde provém o nome de

vetriz. A matriz coluna dos componentes do vetor v na mesma base é dada por:

V= vy, (2.3)

assim, pode-se perfeitamente passar da representagdo matricial para a vetorial (e
vice-versa) por meio de simples operagoes de produto escalar entre vetores ou pro-

duto de matrizes, conforme:

v=v'3, =3y, (2.4)
e similarmente,
va,
v=vS3, =S,V = |[Vay| . (2.5)
vas

Estas equagoes, embora simples, apresentam maior rigor matematico e sintetizam
ao mesmo tempo o poder e a flexibilidade das vetrizes, pois elas permitem passar

de uma representacao a outra.
2.2 Representacao da atitude

A orientacdo de um corpo é conhecida como atitude e o seu movimento como mo-
vimento de atitude. No espago, a atitude de um satélite artificial é correlacionada
a um sistema referencial, a qual é referida por um conjunto de parametros, em um
instante de tempo. Deseja-se, assim, que o sistema referencial seja inercial, isto é;
um sistema fixo em relagao ao espaco. Portanto, o movimento do proprio sistema de
referéncia nao afetara ou influenciara a atitude do corpo. Na pratica, sistemas iner-
ciais sao inexistentes; entretanto, o movimento de alguns astros pode ser ignorado

conforme a aplicacdo desejada (CARRARA, 2012).



De modo operacional, os aspectos mais importantes da dinamica de atitude sao a
determinacao de atitude e o controle de atitude, sendo o primeiro compreendido
como o calculo da orientagdo do corpo em relagdo a uma referéncia inercial ou a
algum objeto de interesse, como a Terra, e o segundo (controle de atitude), como o

processo de dire¢ao do corpo para um apontamento desejado (WERTZ, 1978).

Existem diferentes maneiras de representacao da atitude em trés eixos por meio
de uma transformacdo de um conjunto de coordenadas no espaco inercial em um
conjunto de coordenadas fixadas ao satélite. As principais representagoes para esta
transformacao sao: matriz de rotacao, angulos de Euler, angulo-eixo de Euler, e
parametros simétricos de Euler, também conhecidos como quatérnio (WIE, 2008;
CARRARA, 2012).

A matriz de rotacao, também chamada de matriz de cossenos diretores, estabelece

a orientacao de um dado sistema de coordenadas &, em relagao a base &,. Assim:
a = Cabb, (26)

em que C, é a matriz que correlaciona a base &), com J,. Pode-se escrever a

Equagao(2.6) da seguinte forma:

ay Cii Cia Cis| |y
&2 = 021 022 023 b2 . (2-7)
as C31 Cso Csg| |b3

A matriz de transformacao C,, pode ser escrita como:

by anby anbs| @
Cop = |2 asby obs| = |az| [b1 by by, (2.8)
&Sbl CALBbQ d3b3 &3

ou seja, a matriz de rotagao é um produto escalar entre os versores das bases. Essas
matrizes sao ortogonais e apresentam apenas trés parametros realmente indepen-
dentes, pois das nove coordenadas dos versores de base, seis condigoes se relacionam
entre si. Conclui-se, portanto, que uma matriz de rotacgao C nao é uma descrigdo
apropriada a atitude de um corpo por apresentar alta redundancia interna (CAR-
RARA, 2012).

Os angulos de Euler estabelecem a correspondéncia entre os sistemas de coordenadas



a partir de rotacoes de trés angulos ao redor dos eixos cartesianos, conforme mostra
o esquema ilustrativo da Figura 2.1. A orientagao final pode ser obtida a partir de
uma sequéncia de rotacoes realizadas ao redor dos eixos, sem que haja rotagao no
mesmo eixo em sequéncia consecutiva (HUGHES, 1986; CARRARA, 2012).

Figura 2.1 - Esquema ilustrativo da correlacao entre dois sistemas com os dngulos de Euler
visiveis.

i

Assim, em uma transformagao 1-2-3, por exemplo, com os angulos ¢, 6 e 1, visua-

lizados na Figura 2.1, tem-se:

Cra = C3(¢)C2(9)Ci(9), (2.9)
em que, ]
1 0 0
Ci(¢) = 1|0 cos¢ sing|, (2.10)

0 —sin¢g cos¢

-COSQ 0 —siné
Cf)=| 0 1 0 |, (2.11)

_sin0 0 cos@
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cos® siny 0
Cs(¢) = |—sinty cosvy 0] . (2.12)
0 0 1

Desta forma, a Equagao (2.9) pode ser também descrita como:

cpcl  swep + cpsfsod  shsp — cpshed
Cio = | —s9cl  chep — sipslsg  cipsdp + sipsbed| (2.13)
s6 —clso clco

onde as letras ¢ e s correspondem ao cosseno e seno dos angulos ¢, 0 e 1, respectiva-
mente. Ao todo, existem 12 combinagoes entre eixos e angulos, e, por conseguinte,
o mesmo numero de matrizes de transformacgao. Contudo, essas matrizes apresen-
tam singularidades (gimbal lock) para dngulos intermedidrios que assumem valores
%’T para k inteiro. Assim, tém-se dois conjuntos de transformagoes: o conjunto as-
simétrico, em que seis transformagoes (1-2-3, 1-3-2, 2-3-1, 2-1-3, 3-1-2 e 3-2-1) sao
realizadas sobre trés eixos diferentes na qual a singularidade dard-se para 6 = km,
e o conjunto simétrico, para as seis transformagoes restantes (1-2-1, 1-3-1, 2-3-2,
2-1-2, 3-1-3 e 3-2-3), no qual o primeiro eixo é repetido na terceira rotagdo, com
singularidade em 6 = (2k + 1)(5). Em funcdo dessas singularidades, os angulos de
Euler sao pouco utilizados na representacao de atitude em modelos numéricos, salvo
em situagoes em que garanta-se a distancia dos pontos singulares, pois ocasionarao
erros numeéricos significativos. Apesar das singularidades, os dngulos de Euler tem
clara interpretacao fisica e sao utilizados na entrada e saida de simulagbes (WERTZ,
1978; HUGHES, 1986; SHUSTER, 1993; ARANTES JUNIOR, 2005; WIE, 2008; CAR-
RARA, 2012; MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

A orientagdo de um corpo pode ser descrita também por meio da rotacao de um
angulo a em torno de um eixo v. Na representacao por angulo-eixo de Euler, a
atitude ¢ originada por uma rotagao no eixo em relagao ao corpo e a referéncia
(ARANTES JUNIOR, 2005; CARRARA, 2012). A Figura (2.2) ilustra as coordenadas

de referéncia (XYZ), as coordenadas do corpo (zyz), o eixo v e o angulo «.

A matriz de atitude é dada por:

T

Cpo = cosal + (1 —cosa)vv' —sinav”™, (2.14)
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Figura 2.2 - Esquema ilustrativo da correlacao entre dois sistemas por meio do angulo-eixo
de Euler.

z

ou,

ca+vi2(1—ca) vi20%(1 — ca) + v3sa vivz(1 — ca) — vosa
Cio = |v102(1 —ca) —v3sa ca+ v2(1 — ca) v9v3(1 — car) + visar]
v1v3(1 — ca) + vasa vau3(l — ca) — vy s ca + v32(1 — ca)

(2.15)
em que, ¢ e s correspondem, respectivamente, o cosseno e seno. Na Equagao (2.14),
que também é conhecida como férmula de Rodrigues, 1 representa a matriz identi-
dade de ordem 3, a condicio vI'v éigual a 1 e vy, vy € v3 sdo os componentes do vetor
v em qualquer um dos sistemas. A transposicdo da matriz é indicada pelo sobres-
crito "T"e a composicao da matriz antissimétrica equivalente ao produto vetorial é

indicada pelo sobrescrito "x".

J& o quatérnio é uma extensao do conceito de niimeros complexos em trés dimensoes,
formado por quatro componentes, um vetor tridimensional e um escalar. Os para-
metros baseiam-se analogamente a representacao por eixo-angulo de Euler, em um
vetor e um determinado angulo. Contudo, o angulo adotado é a metade do angulo

de rotacdo «a e a direcao do eixo é fornecida por uma matriz coluna v com maédulo

12



unitario. Essa forma de representacao é atrativa devido a parametrizacao nao ter
singularidades, quando comparada a representagao por angulos de Euler, e indepen-
der de operagoes trigonométricas, como a representacao por angulo-eixo de Euler,
o que facilita a computacdo numérica (WERTZ, 1978; HUGHES, 1986; KUIPERS, ;
ARANTES JUNIOR, 2005; CARRARA, 2012).

Um quatérnio, conforme dito anteriormente, é definido como uma grandeza hiper-

imaginaria composta por um vetor tridimensional £ e um escalar n, dados por:

€ = vsin % (2.16)
1 = cos %. (2.17)

Assim, o quatérnio é representado como:

qa=le n, (2.18)
e satisfaz ao seguinte vinculo:

ele+nt=c’+e’ 4+ +1° =1. (2.19)

A matriz de atitude, em termos das variaveis por quatérnio, é dada por:

Cho = (1> —€Te)1 + 2eTe — ™, (2.20)
ou na forma completa,
772 + 512 — 522 — 632 2(8162 + 7’]83) 2(6183 — 7762)
Cra = 2(e182 — nes) n? —e1® +eg” — ey 2(e2e3 + e1) . (2.21)
2(e163 + nE2) 2(e983 — mE1) n? — 1?2 — 92 — 32

2.3 Cinematica e dindmica de um satélite

A cinematica descreve a orientacdo de um corpo em relagdo a um sistema de eixos
conhecidos sem envolver forgas ou torques associados a esse movimento (ARANTES
JUNIOR, 2005; MARKLEY; CRASSIDIS, 2014). A equagao da cinematica pode ser ex-
pressa em qualquer das formas de representacao da atitude, cada uma apresentando

suas particularidades. A utilizacdo da representacao por quatérnio beneficia-se por
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nao conter fungdes trigonométricas e nem singularidades, conforme discutido ante-

riormente. Por conseguinte, a expressao da cineméatica por quatérnio é:

1
4 =5Qaq, (2.22)

onde (2 é a matriz antissimétrica definida por:

_wX
Q=
—wT 0

“’] , (2.23)

em que w é o vetor de velocidades angulares do corpo nas coordenadas fixadas ao

corpo em relagao ao sistema inercial.

A dinamica de atitude é dada por meio da equacao diferencial de Euler para um
corpo rigido com a inclusao dos efeitos dindmicos das rodas de reagdo (CARRARA,

2012). O modelo pode ser expresso nas coordenadas do corpo como:

Jw =T, —w*(Jw+ h)uy, (2.24)

com,
h = uy, (2.25)

nos quais T, é a soma dos torques externos aplicados ao corpo, J é a matriz de
inércia do corpo, excluindo as inércias das rodas em torno dos seus eixos (HUGHES,
1986), h é a quantidade de movimento angular total das rodas de reacdo, e uy é o

torque aplicado pelo sistema de controle de atitude nas rodas de reacao.

A Equacao 2.24 é utilizada para propagar a atitude do satélite durante as passagens
pela sombra, ji que nessa regiao nao sao realizadas mensuragoes por parte dos
sensores solares e, desta forma, a atitude nao pode ser determinada pelo algoritmo

de determinacgao de atitude.
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3 ESTIMACAO DE ATITUDE

Compreende-se a teoria de estimacao como a aplicagdo da analise matematica para o
problema da extragao de informacoes a partir de dados observacionais. A estimacgao
pode ser caracterizada em predigao, filtragem e suavizagdo. A predi¢do implica na
validacao de informagoes futuras por meio do dominio presente; ja a filtragem refere-
se a extracdo da informacdo a partir de observacoes e a suavizacdo acarreta na

eliminagdo de dindmica ruidosa dos dados observados (SIOURIS, 1996).

Em sistemas de controle, o método de estimacao ¢ parte fundamental no projeto
para extrair-se a melhor aproximacao satisfatoria dos estados que representam o sis-
tema por meio do processamento das saidas observadas. A condi¢ao de aproximagao
satisfatoria ¢ a de obter estados com erros aceitaveis para uma dada aplicacao de
controle (MAYBECK, 1979; RIOS NETO; HEMERLY, 2007).

Em sistemas espaciais, a estimacao de estados como posicao, velocidade e atitude,
em conjunto com um sistema de controle, é bastante importante para o sucesso da
missao. Em casos de pequenos satélites, conhecidos na literatura por CubeSats, ha
um limite de tamanho e massa na elaboracao da plataforma, e, por isso, os sub-
sistemas sao concebidos com essas limitacoes. Consequentemente, a estimagao dos
estados torna-se criticamente importante, pois sensores miniaturizados, que geral-
mente apresentam dados brutos menos precisos, sao utilizados nessas plataformas
para a determinacao da atitude (CANDINI et al., 2012).

Dentre os métodos de estimagao encontrados na literatura cientifica, um dos mais
difundidos é o Filtro de Kalman (KALMAN, 1960; KALMAN; BUCY, 1961). Desenvol-
vido pelo matematico Rudolf Kalman, o Filtro de Kalman propicia um estimador de
minima variancia de erros de estimacao e nao tendencioso para casos de sistemas li-
neares variantes no tempo. Originalmente, ele foi desenvolvido como uma ferramenta
para a estimacao de sistemas dinamicos lineares, mas pode ser utilizado de forma ite-
rativa ou adaptativa em casos de sistemas dinamicos nao lineares. Entretanto, para
sistemas dindmicos nao lineares aplica-se também o Filtro de Kalman Estendido, o
qual por aproximagao lineariza processos nao lineares (RIOS NETO; HEMERLY, 2007).
Na literatura do INPE, diversos trabalhos utilizaram Filtro de Kalman ou extensoes
deste, como em Kuga (1981), Ferraresi (1986), Lino (1986), Varotto (1986), Guedes
(1989), Kuga (1989), Padilha (1989), Martins Filho (1992), Vieira Neto (1994), Silva
(2005), Faria (2007), Gonzales (2009), Oliveira Junior (2010), Gonzales (2011), Par-
dal (2011), Oliveira (2014) e Bringhenti (2016). Trabalhos recentes e especificos de

determinacao de atitude usando dados reais de satélites operados pelo INPE tam-
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bém sao reportados. Nota-se os trabalhos de Garcia et al. (2012), Silva et al. (2012),
Silva et al. (2015b), Silva et al. (2015a), Garcia et al. (2016a) e Garcia et al. (2016b),
versam sobre técnicas nao-lineares de filtragem de Kalman, tipo filtro unscented ou

de particulas.

Outra metodologia promissora em estimacao de estados em sistemas nao lineares é
o Filtro SDRE (State Dependent Riccati Equation), cuja eficicia é demonstrada em
trabalhos como Banks et al. (2007) em diferentes aplicagdes por meio de extensas
simulagoes numéricas. Este filtro é proveniente de uma técnica de controle sub-6tima
nao linear, o controlador SDRE, o qual ja foi utilizado em alguns estudos no INPE
em Gonzales (2009), Silva (2014), Bigot (2015) e Santos (2015), todavia, dentre as
literaturas do INPE, nao ha trabalhos desenvolvidos com a utilizacdo do SDRE em

estimacao.

Assim, este trabalho traz a analise e aplicacdo do Filtro SDRE para a estimacgao
de estados do projeto CONASAT mediante estrutura apresentada por Choukroun e
Tekinalp (2013) com base no trabalho de Harman e Bar-Itzhack (1999).

3.1 Filtro SDRE

O método SDRE baseia-se na linearizagao estendida da dinamica do processo, isto ¢,
utiliza-se a parametrizagao por coeficientes dependentes do estado (state-dependent
coefficients - SDC) para transformar um sistema nao linear em uma estrutura linear
(MRACEK et al., 1996; CLOUTIER, 1997; HAESSIG; FRIEDLAND, 2002; BANKS ect al.,
2007). Por meio dessa parametrizacdo do sistema, o SDRE trata a dindmica do
sistema subjacente como um sistema linear fixado por pontos e resolve a equagao
de Riccati em cada passo do tempo do filtro, ou seja, de forma recursiva; deste
modo, ndo hé linearizagdo do modelo (BERMAN et al., 2013; BERMAN et al., 2014),

diferentemente de outras técnicas.

Considere o sistema nao linear em espaco de estado dado por:
x = f(x) + G(x)w, (3.1)

vie = h(xx) + I'(xx)zg, (3.2)

em que x denota o vetor de estado no tempo ¢, w e z, representam os ruidos do
processo e das observagoes e sao modelados como ruidos brancos de média zero com

matrizes de covariancia conhecidas, W e Z,, respectivamente.
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A parametrizagao SDC associada é definida como:
f(x) = F(x)x, (3.3)

h(x;) = H(x)xy, (3.4)

Desta forma, as Equagoes 3.1 e 3.2 podem assumir as seguintes formas lineares em
funcao do estado x:

x =F(x)x + G(x)w, (3.5)
v, = H(xg)x + T'(xy)zy, (3.6)

e observa-se que a escolha da parametriza¢do nao é tnica e isso pode trazer a esti-

magao para um resultado subdtimo (MRACEK et al., 1996).

A equacao da cinematica de um satélite equipado com uma triade de giroscépios é

dada por:
.1
4= 0w (3.7

em que as velocidades angulares medidas sao dadas por:
w’=w+ by +¢, (3.8)

nos quais w’ ¢ a matriz de velocidades angulares medidas pela triade de giroscopios,
w ¢ a matriz de velocidades angulares reais do satélite, by ¢ a matriz de vieses dos

giroscopios e £ é um ruido branco de média zero dos giroscépios.

As velocidades angulares reais w da Equagao 3.8 pode ser substituido na Equagao 3.7
como a subtracao entre as velocidades angulares w® medidas, os vieses b, e o ruido
branco ¢ de média zero dos giroscopios. Ao realizar essa substituicao, colocando a

expressao no formato de espago de estado, dado pela Equacao 3.5, tem-se:

a| _[i0w b, ~q 59)
b, b, .
Ao aplicar-se a igualdade abaixo (CHOUKROUN; TEKINALP, 2013),
E(q)w=Qw) q, (3.10)
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e ao modelar a derivada dos vieses dos giroscépios como um movimento browniano:
b, =0, (3.11)

a Equacao 3.9 pode ser reescrita como:

ok

Ao utilizar a igualdade dada pela Equacao 3.10 sucessivamente, a Equacao 3.12

%Q(wo - bg>q

0 (3.12)

torna-se:

q

- (3.13)

al _ 392w —3E(a)
b 034 05

|
[
& [1]
[N —~
Qo
N—
e
|
S
e

g g

Assim, as matrizes x, f(x), F(x), G e W sao definidas a partir da Equagao 3.13,

x = [q], (3.14)

CO1mo:

(3.15)

F(x) = Fﬂ(wo) _éa(q)} , (3.16)

G(x) = =@ 04 (3.17)
034 I3
05213 03
W= , (3.18)
03 0,713

em que os parametros o¢ e 0,, da Equagao 3.18 constituem-se nas covariancias do
ruido dindmico e do desvio dos giroscopios, respectivamente. O primeiro termo do
lado direito da Equacao 3.12 fornece a parte deterministica do modelo nao-linear e

sua expressao SDC aparece na Equacgao 3.13.
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A matriz 2 é definida como:

- €3 o —&
E(q) = . (3.19)
—&2 €1 n

—&1 —E&9 —E&3

Em relacao a Equagao 3.6 que representa a medicao, determinou-se a matriz H, a
qual modela como as observacoes relacionam-se aos estados do sistema, como uma
constante, resultado da juncao de uma matriz identidade de 4* ordem com uma
matriz nula com dimensao 4 x 3 diferentemente da forma apresentada por Choukroun
e Tekinalp (2013) que trabalha com a matriz H construida a partir de relagoes entre
projecoes de vetores. Assim, a definicao realizada a matriz H torna a relacao entre

as observacoes e os estados do sistema de forma linear.

Dessa maneira e com base no proposto por Choukroun e Tekinalp (2013), a Equa-

¢ao 3.6 de medicao ¢ dada da seguinte forma:

[1]

Yi = [14 04,3} {bj(kk)] _; (qk) 2 (3.20)

Convém lembrar que a aplicacao do filtro SDRE estabelece uma parametrizagao
que "torna'o sistema 'linear'. A importante caracteristica a ser ressaltada é que o
método nao necessita, portanto, de avaliacao por jacobianas e derivadas parciais do
modelo de observacao que podem ser custosas computacionalmente, pois devem ser

avaliadas a cada passo em filtros linearizados do tipo filtro extendido de Kalman.
3.2 [Etapas do filtro

As etapas do Filtro SDRE podem ser resumidas da seguinte forma para um filtro

continuo-discreto (CHOUKROUN; TEKINALP, 2013):
3.2.1 Etapa de propagacgao
A etapa de propagacao dos estados e da covaridncia é dada por:
x = f(%), (3.21)

P =F(X)P + PF7 (%) + G(X)WG” (%), (3.22)
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com condigoes iniciais Xy, e Py/p. O vetor X é a estimativa no tempo ¢ dado a

observagao no tempo f, com #, < t < t;,1, e P é a matriz de covaridncia aproximada

do erro de estimativa associada.
3.2.2 Etapa de atualizagao

A etapa de atualizacao dos estados e das covariancias é dado por:
Sii1 = H(Xpr1/6) ProyrynHT (Rir1/w) + T Ri1/0) Zisn T (Ris1se),

K1 = PrypiH (Rpsn) Sk ',
Rev1/kr1 = [ — Kt H(Xe/e) [ Ripn + K1 yng,

Pk+1/k+1 = [I - Kk+1H(>A(k+1/k)]Pk/k[I - Kk:HH()A(kH/k)]T"‘

KkJrlF(f(lH—l/k)Zk+1I‘T(§ck+1/k)Kg—|—1'

(3.23)

(3.24)

(3.25)

(3.26)

A matriz l"(f{kﬂ/k)ZkHl"T(fckH/k) que constitui as Equacoes 3.23 e 3.26 foi substi-

tuida por uma matriz R, de covariancia das medidas, isto é, que esta relacionada

com a precisao dos sensores e, por simplificacdo, assumiu-se como uma matriz dia-

gonal dada por:

(3.27)

onde o1, 09, 03 € 04 correspondem aos desvios padrao das medidas dos elementos

do quatérnio; ao elevarem-se esses desvios padrao ao quadrado, tém-se as variancias

das medidas.

Como a abordagem SDRE aproxima as fun¢des nao-lineares por SDC, haverd erros

numéricos computacionais associados. Esses erros numéricos muito provavelmente

tornam a matriz de covaridncia P cheia (7x7) nao-singular, embora teoricamente

devesse ser singular. Assim, nota-se que nao ha necessidade de reduzir a matriz,

conforme atestam os casos de teste apresentados.
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4 CONTROLE DE ATITUDE

O controle de atitude é o processo de obtencao e manutencao de uma orientacao
no espaco. Em ambiente espacial, os satélites sofrem diversos torques ambientais ou
internos que perturbam o apontamento desejado, por isso alguma forma de sistema

de controle de atitude é necesséria para manté-lo estavel (WERTZ, 1978).

Os torques de controle, como os produzidos por rodas de reacao, sao agoes intenci-
onais para controlar a atitude do satélite. Ja os torques de perturbagao sao torques
gerados pelo ambiente, como a resisténcia aerodinamica, ou também os torques in-
ternos involuntarios, ocasionados, por exemplo, por movimento de algum hardware
do veiculo espacial. Estas perturbacgoes dificilmente sdo eliminadas por total, o que
exige ao satélite ou qualquer outro veiculo espacial alguma forma de sistema de
controle para tornar a atitude estavel. Em geral, o sistema de controle de atitude
consiste de trés componentes: sensores de atitude, o processo de controle e o dispo-
sitivo de controle. O sensor de atitude localizara o alvo de referéncia, como o Sol
ou a Terra, para determinar a atitude. A lei de controle determinard o quanto de
sinal de controle (torque) é necessario e como gera-lo. E o dispositivo de controle, ou
mais conhecido como atuador, é o mecanismo que fornecera o torque exigido para a
estabilizagao da atitude (WERTZ, 1978).

Os torques de controle podem ser gerados de duas formas: por controle passivo ou
controle ativo. Em relagao ao controle passivo, as perturbagoes sao compensadas
a partir de torques gerados por caracteristicas fisicas do préprio satélite e de sua
6rbita, como por exemplo, a estabilizagdo passiva por rotacdo em que mantém-se
o veiculo espacial em rotagdo em torno de um eixo, geralmente o eixo de maior
momento de inércia; esse tipo de controle passivo, conhecido como estabilizacao por
spin, foi usado principalmente devido a atuacdo de controle limitada e a falta de
tecnologias sofisticadas para a implementacao de leis de controle complexas. Com
o avango da tecnologia de sensores, atuadores e processadores dos computadores,
os projetos de estabilizacao de veiculos espaciais em trés eixos tornaram-se mais
complexos como consequéncia do surgimento de meios de mensurar a atitude atual
e compara-la com uma referéncia, de forma a computar a agdo de controle necessaria
para estabilizar a atitude do satélite (WERTZ, 1978; MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

As leis de controle de atitude de veiculos espaciais podem ser realizadas por esquemas
de controle em malha aberta ou fechada. As estruturas em malha aberta geralmente
requerem uma manobra de apontamento pré-determinada e sdo tipicamente defini-

dos por técnicas de controle 6timo, que envolvem a solugao de um problema de valor
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limite de dois pontos, por exemplo, manobra em tempo 6timo (SCRIVENER; THOMP-
SON, 1994). Entretanto, as configuragoes em malha aberta sao sensiveis a incertezas
de pardmetros do veiculo e/ou perturbagdes inesperadas (VADALI; JUNKINS, 1984).
Os sistemas de controle em malha fechada podem compensar as incertezas e dis-
turbios de parametros e, assim, fornecer uma metodologia de projeto mais robusta
(MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

A Figura 4.1 apresenta de forma geral um diagrama de blocos em malha fechada de
um sistema de controle de atitude em um eixo do satélite. O diagrama de blocos é
uma forma de representagao esquematica conveniente a sistemas fisicos ou conjunto
de equagoes matemadticas que caracterizam seus componentes (WERTZ, 1978). A re-
lacao funcional entre a entrada e a saida de um sistema é representado por elementos
de transferéncia, chamados de blocos. A saida do sistema, neste caso um angulo 6,,
¢ mensurada, processada pela malha de realimentacao do sistema de controle e com-
parada com uma referéncia de entrada ou valor desejado, no caso, um angulo 6,.
Dessa comparacao algébrica, obtera-se um sinal de erro a partir da relagao algébrica
0 =0, —0,. O sinal de erro é computado pelo controlador que gerara o torque
de controle para compensar o erro entre a relagdo de saida e entrada da planta e
os torques de perturbacao do sistema. Desta forma, o controlador tentara tornar a

saida mais proxima do valor de referéncia dada pela entrada.

Figura 4.1 - Diagrama de blocos em malha fechada de um sistema de controle de atitude

em um eixo do satélite.
Torques de

perturbagéo

Entrada Dinamica
Controlador do
satélite

\ 4

Realimentacdo |«

Neste caso, o controle de atitude do satélite é essencial para atender aos requisitos da
missao. A técnica de controle utilizada nessa proposta baseia-se na configuracao de

um controlador PID com ganhos iguais aos trés eixos por considerarem-se simétricas
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as propriedades de massa do CONASAT, conforme apresentado por Carrara et al.
(2014).

O controlador PID é uma técnica de controle que possui trés agoes que trabalham em
conjunto para abranger tanto o estado transitorio quanto o estacionario de resposta
de uma planta. Também conhecido como controlador de trés modos, o controle PID
surgiu a partir do desenvolvimento teérico aplicado a manobrabilidade automatica
de navios por meio do estudo de Nicholas Minorsky (MINORSKY, 1922), em que de-
senvolveu boa parte da teoria geral utilizada atualmente para otimizar o desempenho

de sistemas de controle automatico (BENNET, 1984).

A partir da combinacao das agoes proporcional, integral e derivativa, o sinal de
controle gerado pelo controlador é capaz de eliminar erros de regime permanente,
em sinais de referéncia constante, por meio da acao integral, bem como antecipar o
comportamento do processo gragas a acao derivativa; a agdo proporcional faz com
que o sistema reaja ao erro presente, conferindo ao sistema reacao imediata, isto é,
rapida acao em responder as perturbagoes ou variagoes na magnitude do sinal de
entrada. Por essas caracteristicas, o controle PID permite emular, matematicamente,
o comportamento da mente de um operador ao controlar um processo de forma
manual (BAZANELLA; SILVA JR., 2005).

O sinal de controle gerado pelo controlador PID pode ser matematicamente expresso

de forma genérica como:

de(t)
il

u, = K- [e(t) + 711 /Ot e(t)dt + Ty (4.1)

em que, K corresponde ao ganho proporcional (agdo proporcional), T; o tempo
integral (agao integral) e T, o tempo derivativo (acdo derivativa). A Tabela 4 mostra
os efeitos independentes na resposta para a sintonia dos parametros proporcional,

integral e derivativo, de acordo com Ang et al. (2005).
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Tabela 4.1 - Efeitos independentes da sintonia dos pardmetros proporcional, integral e
derivativo. Adaptado de Ang et al. (2005)

Resposta Tempo Tempo
em de Sobressinal de Erro d.e L, . Estabilidade
. - estado estacionario
malha fechada subida acomodacgao
~Aument ara Diminui Aumenta Pequeno Diminui Degrada
acdo proporcional aumento
A t P d
umentar a . oduena Aumenta Aumenta 'Gr.an. ° Degrada
acdo integral diminui¢do diminuigao
A~umen.t ara .Pegue'n% Diminui Diminui Pequeria Melhora
acao derivativa diminuigdo alteragao

Assim, com base na Equacao 4.1 que expressa de forma genérica o controlador PID,

estaleceu-se a seguinte estrutura de controle de atitude:

k
u, = —Vv- [kp 9,6 + k?z ZQJ At] — kd-wk,

J=0

(4.2)

em que, ky, k; e kg sao os ganhos proporcional, integral e derivativo, respectivamente,
At é o tempo de passo do controlador, w é o vetor de velocidades angulares no
instante k, calculado por meio de mensuragoes corrigidas pela estimagao dos vieses

dos giroscopios, conforme a Equacao 3.8.

Observa-se na Equagao 4.2 que os ganhos proporcional e integral controlam a posi-
¢ao do satélite enquanto que o ganho derivativo atua no controle de velocidade. A
estrutura do controlador PID estd na representacao por angulo-eixo de Euler. Essa
configuragao permite que o sistema de controle de atitude utilize os mesmos ganhos
para controlar os trés eixos do satélite por considerar-se simétricos os momentos de
inércia e sem produtos de inércia entre os eixos. Desta forma, o erro de atitude é
dado pelo angulo 0 e pelo eixo v entre o referencial inercial e o satélite no sistema
de referéncia orbital. A integral do erro é calculada como uma simples soma dos

angulos anteriormente estimados.

Os ganhos do controlador PID dado pela Equagao 4.2 podem ser obtidos ao utilizar
um modelo simplificado, de segunda ordem, da dindmica de um eixo de um satélite
do tipo (WERTZ, 1978):

B 1
- Js?

em que, J é o momento de inércia do satélite em determinado eixo. Posteriormente,

G(s) (4.3)
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necessita-se analisar os ganhos obtidos com a adicao das perturbacoes na dinamica

de atitude do veiculo.
4.1 Rodas de reacgao

A fase em que o satélite apresenta altas velocidades angulares é conhecida como
detumble. Nesta fase, o objetivo do controlador ¢ a dissipacdo de energia cinética
do satélite para a reducao de sua velocidade de rotagao apds sua inje¢ao em Orbita.
Essa perda de energia cinética do satélite, normalmente, é realizada pela atuagao das
bobinas magnéticas que geram torques a partir da interagdo com o campo magnético
da Terra. Um dos controladores encontrados na literatura para essa dissipacao foi
proposto por Wisniewski (1996). O controlador de Wisniewski, também conhecido
como controlador Bdot (SILANT; LOVERA, 2005), teve sua viabilidade confirmada pela
aplicacao no satélite canadense CanX-1 (WELLS et al., 2002). No INPE, o controlador
Bdot foi utilizado no trabalho desenvolvido por Arantes Junior (2005).

Apos a fase de detumble, o satélite adquire a vertical local e realiza a estabilizagao e
a manutencao da atitude nominal por meio de atuadores, como as rodas de reagao,
as quais tém a finalidade de trocar momento angular com o satélite e armazené-lo.
Esse tipo de atuagao é mais adequado para realizar movimentos rapidos e precisos;
além disso, nao ha a dependéncia do campo magnético terrestre como as bobinas
magnéticas. Nao obstante, as rodas de reagao possuem limitagao de velocidade méa-
xima de atuacdo e ao chegarem nesse limite elas saturam-se. Ao saturarem-se, as
rodas de reagao perdem a capacidade de armazenar mais momento angular e assim
ha a perda de controle de orientacao. Desse modo, é necessério realizar a dessatura-
¢ao das rodas de reacao, isto ¢, realizar um descarregamento do momento angular
armazenado nas rodas por meio de alguma atuacado externa. Portanto, as rodas de
reacao nao devem ser a tunica forma atuadora do sistema de controle de atitude,
sendo frequentemente utilizadas em conjunto com bobinas magnéticas e/ou jatos
propulsores (SIDI, 1997).

Por essa limitagao fisica, as rodas de reagao sao atuadores mais propicios ao uso em
condicoes de velocidades angulares baixas, em que a dinamica de atitude encontra-
se propinquo a fase linear, e por isso elas realizam o controle fino de atitude do
satélite em conjunto com as bobinas magnéticas para a dessaturagao das rodas
quando for necessario. Por conseguinte, a metodologia do controlador para a fase
de estabilizacao e manutencao da atitude pode ser uma estrutura linear, como a

apresentada na Equacgao 4.2.
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Um conjunto de roda de reagao é composto por um volante giratorio, normalmente
suportado por rolamentos de esferas, um motor elétrico DC sem escova e eletronica
associada (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014). As rodas de reac¢ao funcionam pelo prin-
cipio da agdo e reagdo: geram no satélite um torque contrario ao torque aplicado
no motor. Esses torques nao alteram a quantidade de movimento angular total do

satélite, pois os de acdo serdo iguais e contrarios aos de reacao (BRINGHENTTI, 2016).

As rodas de reagao sao produzidas com uma ampla gama de capacidades em relagao
a torque, momento angular e velocidade. A Figura 4.2 apresenta um exemplo de
roda de reacao comercial para CubeSats: modelo MAI-400, fabricado por Maryland

Aerospace.

Figura 4.2 - Exemplo de roda de reacao: modelo MAI-400, fabricada por Maryland Aeros-
pace.

As caracteristicas das rodas de reacao utilizadas neste trabalho foram as seguin-
tes (MARYLAND AEROSPACE, 2015): inércia de 1,13-107°, velocidade méxima de
operacao de 1.047,2 rad/s e torque maximo de 0,625- 1072 N.m.
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5 SIMULACAO E RESULTADOS

Neste capitulo serao apresentados os parametros estabelecidos para a realizacao da
simulagao do modo de operacao nominal do CONASAT, na Secao 5.1, e os resulta-
dos obtidos desta com a aplicacao do filtro SDRE e do controle PID por angulo-eixo
de Euler, na Secao 5.2, ambas técnicas apresentadas no Capitulo 3 e no Capitulo 4,
respectivamente, deste trabalho. O algoritmo foi construido em ambiente de simu-
lacdo do Matlab com ferramentas computacionais obtidas por meio da biblioteca
PROPAT, desenvolvida por Carrara (2015).

No decorrer da Secao 5.2, os resultados obtidos com o filtro SDRE e controle PID
serao comparados com as técnicas apresentadas por Bringhenti (2016) ao utilizar o
filtro de Kalman e controle PD, respectivamente, a estimacao e controle de atitude
do CONASAT. Em razao de atingir mais comparagoes, simulou-se o Filtro SDRE

com controlador PD e o Filtro de Kalman com controlador PID.
5.1 Simulacgao

Conforme ilustrado na Figura 1.3, a configuracdo do CONASAT consiste em um
formato 8U, ou seja, apresenta uma configuracao de oito CubeSats de tamanho
padrao, desta forma adotou-se uma massa de 8,2 kg, uma vez que cada unidade
tem cerca de 1 kg. Esta massa é distribuida em um cubo de 0,2 m de aresta com
uma pequena assimetria, resultando em um tensor de inércia com momentos de
inércia iguais a 0,0547 kg.m?, 0,0519 kg.m? e 0,0574 kg.m?, respectivamente, em
tornos dos eixos zyz do satélite e sem produtos de inércia, ou seja, com o satélite

perfeitamente balanceado.

De acordo com a descrigdo da missao (INPE, 2011), a altitude da érbita do CONA-
SAT sera selecionada entre 500 a 1.000 km. Os satélites SCD1 e SCD2 possuem uma
orbita circular com 750 km de altitude e 25° de inclinacao. Desse modo, a orbita
proposta ao CONASAT devera estar proxima a dos SCDs. No entanto, a determi-
nacao da altitude da orbita dependera da disponibilidade de langador, uma vez que
os CubeSats geralmente sao cargas secundarias em langamentos e estao restritas aos
requisitos orbitais da carga util principal. Assim, considerou-se para esta simulagao

uma orbita circular de 630 km de altitude e 25° de inclinacao.

A determinacao da atitude do CONASAT serd feita por um magnetometro de trés
eixos e um conjunto de seis sensores solares analogicos com medidas brutas, um em

cada face do satélite, e as medidas processadas por um algoritmo TRIAD para a
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obtencao da matriz de atitude, e em seguida, do quatérnio, embora a aplicacao do
algoritmo QUEST obtivesse resultados equivalentes (SHUSTER; OH, 1981; MARKLEY,
1993; MARKLEY; MORTARI, 2000).

As leituras dos sensores solares sao proporcionais ao cosseno do dngulo de incidéncia
e convertidos para um vetor unitario de direcao do Sol apds serem processados pelo
algoritmo de determinagao de atitude que estd a bordo (CARRARA et al., 2014). Na
simulagao, admitiu-se que esse vetor unitario ja foi computado anteriormente, de

modo que o modelo do sensor simulado ¢ dado por:

si =u; (14 7), (5.1)

onde s;, com i = 1, 2, 3, é a simulagao da dire¢ao do Sol mensurado em coordenadas
do corpo, u = (uy,us,u3) é a diregdo do Sol e 7; é um ruido branco de média zero
com 0, 5° de desvio padrao. O modelo de medi¢ao do sensor solar ndo é simplesmente
um ruido aditivo. A razao disso é que nao ha leituras negativas no detector solar e
o ruido diminui com a intensidade do Sol na célula (CARRARA et al., 2014).

A mensuragao do vetor unitario de diregao solar é calculada por (CARRARA et al.,
2014):

T
{81 S9 83}

\/812 + 822 + 832

(5.2)

Sg —

O modelo do magnetometro é composto por um ruido e um pequeno viés residual,
porque o viés do magnetometro é, normalmente, estimado antes do langamento
(CARRARA et al., 2014). Assim,

m =B + b, + v, (5.3)

em que B é o campo magnético da Terra dado nas coordenadas fixas ao corpo,
b,, e v,, sao o viés e o ruido, respectivamente. Na simulacao, considerou-se o viés
b,, = [400 —300 200 ’ nI’, ao passo que o desvio padrao do ruido foi de o, = 100
nT.

Para o giroscépio, adotou-se o modelo apresentado na Equagao 3.7, em que a ve-

locidade angular consiste de mensuragoes realizadas pelos giroscépios com a adicao
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de viés e ruido branco (CARRARA et al., 2014). O viés do giroscopio a ser estimado
foi definido como {50 50 50} °/h e o desvio padrao assumido para o ruido foi de
o4 =5 °/h; estes valores foram definidos de forma a simplificar a simulagao, pois sao
menores do que normalmente especificados para giros do tipo MEMS e viés cons-
tante (BRINGHENTTI, 2016). Além disso, considerou-se que o sinal foi pré-processado
por um filtro passa-baixas. Ao magnetometro e ao sensor solar, quantificou-se os

ruidos como 1mG e 0, 5°, respectivamente.

O Filtro SDRE teve sua matriz de covariancia dos erros de observagoes, matriz R,
ajustada como uma matriz diagonal constante de 4* ordem com as variancias iguais
a 0,0001. As covariancias do ruido dinamico (o¢) e do desvio dos giroscopios (o, )
foram ajustadas em 107* e 107°, respectivamente. A matriz de covariancia P foi

inicializada como:

(1012 0 0 0 0 0 0 |
0 (10°Y)2 0 0 0 0 0
0 0 (1092 0 0 0 0
Po=| 0 0 0 (10712 0 0 0o |, (5.4
0 0 0 0 (1079 0 0
0 0 0 0 (1092 0
0 0 0 0 (1074?]

em que os quatros primeiros valores da diagonal principal sao as covariancias dos
elementos do quatérnio e os trés restantes sao as covariancias dos vieses do giroscépio.

Para o Filtro de Kalman, utilizaram-se os parametros estabelecidos por Bringhenti

(2016).

O CONASAT tem como objetivo a retransmissao de dados que recebera das PCDs
as estagoes receptoras, conforme discutido na Secao 1.1. Desta forma, a face do
satélite que contém as antenas direcionais planares devera estar apontada a Terra
quando o satélite estiver em modo nominal. Para isso, simulou-se o controlador PID
para a fase de estabilizacdo e manutencgao da atitude do CONASAT, com o calculo
do torque demandado realizado pela Equagao 4.2, com os seguintes ganhos (KUGA
et al., 2015): k, = 0,008 Nm/rd, k; = 1-10°® Nm/rd e k4 = 0,08 Nm/rd. Os
torques de controle sdo aplicados as rodas de reacao cujos eixos estao alinhados com

as coordenadas do satélite.
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Na simulacao, assumiu-se que as rodas de reagao sao ideais, ou seja, o modelo das ro-
das nao considera as nao linearidades durante a inversao de giro do motor e do atrito
que influenciam a dindmica das rodas, assim, determinou-se que o torque das rodas
é exatamente igual ao torque aplicado com resposta instantanea. O maximo torque
assumido as rodas de reacao foi de 625-107% Nm e o maximo armazenamento de
momentum de 0,0118 Nms. A tnica forma de perturbacao da atitude assumida foi
um suposto momento magnético residual no satélite de m, = |0,01 —0,01 0, 005}
Am?. A ordem do valor utilizado ao momento magnético residual foi elevada; a

vantagem desse valor alto é fornecer maior confiabilidade a simulacao.

O tempo determinado as simulagoes foi de 30.000 segundos, o que equivale a aproxi-
madamente cinco 6rbitas. Durante este tempo, o satélite passa pela sombra da Terra
em diversos pontos em cada passagem, conforme pode-se visualizar na Figura 5.1.
Ao longo dos periodos de sombra, a atualizacao dos estados nao é realizada pelos
filtros porque nao existem medigoes dos sensores solares, embora os estados sejam
propagados. Desta forma, o erro de atitude nesses periodos tendera a aumentar a
medida que o satélite entra e permaneca nas sombras da Terra. Esses erros sao

perceptiveis nos graficos que serdao apresentados em resultados.

Figura 5.1 - Periodos de passagens do satélite por regides da Terra com sombra e Sol
visivel.
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5.2 Resultados

Esta secao apresentard os resultados obtidos a partir de simulagoes realizadas por
meio dos parametros estabelecidos na se¢ao anterior. Na Subsecao 5.2.1, apresenta-se
como primeira analise resultados do processo de estimacao sem o uso de controla-
dor com o objetivo de mostrar a convergéncia do filtro SDRE. Na Subsecao 5.2.2,
simulou-se o filtro SDRE com o controlador PID proposto na Equacao 4.2. Na Sub-
se¢ao 5.2.3, os resultados obtidos na Subsegao 5.2.2 sdo comparados com a jungao do
filtro de Kalman e controlador PD apresentado em Bringhenti (2016), juntamente
com outras propostas, como o filtro SDRE e o controlador PD, e o filtro de Kalman

e o controlador PID.
5.2.1 Filtro SDRE sem controlador

Para o uso do filtro SDRE sem controlador, considerou-se as condigoes iniciais de
atitude de 10° em angulos de Euler a cada eixo de uma sequéncia de rotacao 123 e
velocidades angulares iniciais do satélite de 0, 02 rpm a cada eixo cartesiano fixado ao
satélite; como o satélite encontra-se em modo de operagao nominal, as velocidades
angulares iniciais do satélite tenderdao a zero. A Figura 5.2 apresenta os erros de

estimacao dos elementos do quatérnio e a Figura 5.3 seus respectivos residuos.

Figura 5.2 - Erros de estimagado dos elementos do quatérnio pelo filtro SDRE sem o uso
do controlador.
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Figura 5.3 - Residuos da estimacao dos elementos do quatérnio pelo filtro SDRE sem o
uso do controlador.
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Observa-se na Figura 5.2 que os erros de estimacao dos elementos do quatérnio
estao proximos a zero; a magnitude da média dos erros de estimacao é da ordem de
1073, Entretanto, ndo hé atualizacdo do estados enquanto o satélite encontra-se na
sombra; nota-se na Figura 5.3 a falta de medidas do sensor solar durante o periodo

de sombra.

Com a falta de medidas do sensor solar e a nao atualizacdo dos estados, erros da
estimacao da atitude sao acumulados nas fases de sombra, o que acarreta em au-
mento na magnitude do erro de estimacao logo apds a entrada do satélite na fase
de Sol visivel. Esse fendmeno estd nitidamente claro na quarta passagem do satélite
em regiao de Sol, contudo, hé a amenizacao deste a partir da quinta passagem em

Sol visivel.

Diz-se que um filtro esta convergindo quando a média dos residuos tender a zero,
o que pode ser observado na Figura 5.3 em que os residuos das estimacoes dos
elementos do quatérnio estao préximos a essa tendéncia, mesmo com o aumento no
erro de estimacao ocorrido a partir da quarta passagem do satélite por regiao de Sol

visivel; a magnitude da média dos residuos de estimacdo ¢ da ordem de 1075,
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5.2.2 Filtro SDRE com controlador PID

Para o uso do filtro SDRE com controlador PID, considerou-se as condigbes iniciais
de atitude como 60°, 30° e 40° em angulos de Euler de uma sequéncia de rotacao 123,
respectivamente, aos eixos zyz, velocidades angulares iniciais do satélite de 0,6 rpm,
0,3 rpm e 0,9 rpm nos eixos cartesianos fixados ao satélite e com velocidade inicial
nula das rodas de reacdo. Estas condigoes iniciais de atitude sao extremas quando
compara-se com estados normalmente aceitos para que o satélite esteja em modo
nominal de operacao, que utiliza rodas de reacao como atuadores para o controle de

atitude e bobinas magnéticas para dessaturacao das rodas.

O modo de operacao nominal do satélite é a fase para estabilizacdo e manutencao da
atitude. Como dito anteriormente, controladores como o Bdot sao utilizados na fase
de detumble com o objetivo de diminuir a energia cinética do satélite. Todavia, por
meio das condigoes iniciais de velocidades angulares adotadas ao satélite nessa simu-
lagao, supos-se que por alguma falha do controlador de reducao de energia cinética
do satélite, ou até mesmo dos giroscopios, resquicios de velocidades angulares pudes-
sem ser repassados ao controlador de estabilizacao e manutencao da atitude, neste

caso, o controlador PID determinado pela lei de controle conforme Equacao 4.2.

Figura 5.4 - Erros de estimacao dos elementos do quatérnio estimados pelo filtro SDRE
com o uso do controlador PID.
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A Figura 5.4 mostra os erros de estimacao dos elementos do quatérnio estimados
pelo filtro SDRE com o uso do controlador PID e seus respectivos residuos podem
ser visualizados na Figura 5.5. Observa-se na Figura 5.4 que os erros de estimagao
em regides de sombra ainda sdo perceptiveis, contudo, em menores amplitudes do
que as apresentadas na Figura 5.2, algo esperado devido as interagoes entre as agoes

de controle e a dindmica do satélite.

A Figura 5.6 apresenta a estimacao dos vieses do giroscopio aos eixos xyz. Percebe-se
que a estimacgao dos vieses converge para o valor de referéncia, contudo hé oscilagoes,
principalmente ao eixo x, que ocorrem apoOs o satélite retornar as regides de Sol

visivel.

A Figura 5.7 mostra a atitude do CONASAT, com condigoes iniciais de 60°, 30°
e 40°, conduzidas ao referencial pelo controlador PID. Com base na Figura 5.8, o
eixo y converge para a atitude de referéncia (erro de £2°) aproximadamente em 25

segundos, ja os eixos = e z aproximadamente em 45 segundos.

Figura 5.5 - Residuos dos elementos do quatérnio estimados pelo filtro SDRE com o uso
do controlador PID.
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Figura 5.6 - Estimacao dos vieses do giroscépio pelo filtro SDRE com uso do controlador

PID.
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Figura 5.7 - Atitude do CONASAT dada em dngulos de Euler nos primeiros 100 segundos
de simulacdo para o sistema com filtro SDRE e controle PID.
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Figura 5.8 - Atitude do CONASAT dada em &ngulos de Euler entre 20 a 60 segundos de
simuulacado para o sistema com filtro SDRE e controle PID.
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A Figura 5.9 mostra as velocidades angulares do satélite durante o intervalo de 100
segundos. Nota-se que tanto em dngulo quanto em velocidade angular, o controlador
apresenta um leve sobre-amortecimento devido aos ganhos PID escolhidos. Verifica-
se que as rodas de reacao absorvem o momentum do satélite e conseguem controlar
o apontamento do satélite, mesmo com condicoes iniciais de velocidades angulares

acima do prescrito na operacao em modo nominal.

A Figura 5.10 mostra as velocidades angulares das rodas de reacdo sob a agdo
do controlador PID. O método de dessaturacao das rodas de reacao utilizado na
simulagao foi o CCPL ( Conventional Cross Product Law) por apresentar desempenho

muito proximo a metodologia bang — bang, mas com menor consumo de energia
(KUGA et al., 2015; BRINGHENTT, 2016).
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Figura 5.9 - Velocidades angulares do CONASAT nos primeiros 100 segundos de simulagao
para o sistema com filtro SDRE e controle PID.
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Figura 5.10 - Velocidades angulares das rodas de reagio do CONASAT para o sistema
com filtro SDRE e controle PID.
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O torque nas rodas de reacao para os primeiros 100 segundos de simulacao ¢ apre-
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sentado na Figura 5.11. O torque exigido no inicio do controle de atitude é elevado,
atingindo o valor maximo de 0,625 m/Nm por certo periodo, até que as rodas consi-
gam absorver o momentum do satélite. Como o eixo y converge a atitude de referén-
cia, conforme apresentado na Figura 5.8, o torque nesse eixo comeca a decair antes

de 10 segundos. Posteriormente, os torques nos eixos x e z decaem aproximadamente
em 20 segundos.

Figura 5.11 - Torque das rodas de reagdo do CONASAT nos primeiros 100 segundos de
simulacdo para o sistema com filtro SDRE e controle PID.
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O erro de apontamento em angulo de Euler do sistema com filtro SDRE e controle
PID, cujo angulo de erro é visualizado na Figura 5.12, manteve-se abaixo de 5°,
o que é um bom resultado para a missao do CONASAT; nota-se que, na quarta
passagem do satélite em regiao de sombra, houve maior intensidade da amplitude

do erro, possivelmente causado por uma desestabilizagao do filtro na estimacao dos
vieses do giroscopio.
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Figura 5.12 - Erro de apontamento dado em angulo de Euler para o sistema com filtro
SDRE e controle PID.
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5.2.3 Comparagao com outras outras técnicas

Nesta subsecao, resultados obtidos com o filtro SDRE e controle PID, apresentados
na Subsegao 5.2.2, sao comparados com os apresentados por Bringhenti (2016) que
utilizou o filtro de Kalman e controle PD em simula¢des com as mesmas condigoes
apresentadas por este trabalho. Além destas, outras junc¢oes foram simuladas com

os filtros SDRE e de Kalman e controladores PD e PID.

As Figuras 5.13, 5.14, 5.15 e 5.16 apresentam, respectivamente, os erros de estimagao
dos elementos do quatérnio comparando os resultados obtidos pelos filtros SDRE e

de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.13 - Erro de estimagdo do elemento ¢; do quatérnio: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.14 - Erro de estimacao do elemento €2 do quatérnio: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.15 - Erro de estimacgdo do elemento €3 do quatérnio: comparagao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.16 - Erro de estimacao do elemento €4 do quatérnio: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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de Kalman, com uso de controladores PD e PID, sdo visualizados nas Figu-

ras 5.17, 5.18, 5.19 e 5.20, respectivamente.

Para os quatro casos, os residuos apresentaram médias com magnitudes da ordem

de 107, conforme resultados apresentados na Tabela 5.1. Observa-se que, apenas

para o elemento 7, o filtro de Kalman obteve média com magnitude da ordem de

1077, tanto com controle PD quanto PID.

Tabela 5.1 - Média dos residuos de estimagao dos elementos do quatérnio para os filtros

SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.

Estimador + Controlador

Elementos do Quatérnio

€1 €2 €3 Ui
SDRE + PID —3,80-107% | 6,78-1076% | —3,74-107% | —7,87-107F
SDRE + PD —-3,86-107%| 6,85-107% | —3,75-1076 | —7,85-107°
Kalman + PID —1,99-1076 | —3,14-107% | —4,50-107% | 5,60-10~7
Kalman + PD —2,00-1076 | —3,14-107% | —4,50-107% | 5,84-1077

Figura 5.17 - Residuo do elemento £; do quatérnio: comparacao entre os filtros SDRE e
de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.18 - Residuo do elemento e5 do quatérnio: comparacao entre os filtros SDRE e
de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.19 - Residuo do elemento £3 do quatérnio: comparacao entre os filtros SDRE e
de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.20 - Residuo do elemento 1 do quatérnio: comparacao entre os filtros SDRE e de
Kalman com controladores PD e PID.
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Os resultados com o filtro de Kalman e controlador PD alcangaram desvios padrao
mais satisfatorios do que as outras jungoes, de acordo com a Tabela 5.2. O filtro
SDRE tanto com controle PD quanto com o controle PID alcangou desvios padrao
com magnitude de 10~* para os elementos €3 e 7, todavia, os residuos dos elementos
€1 e g9 tiveram uma dispersao maior em torno da média, provavelmente, devido a

oscilagdo na convergéncia do filtro ocasionada pelas regioes de sombra.

Tabela 5.2 - Desvio padrao dos residuos de estimacao dos elementos do quatérnio para os
filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.

Estimador e Controlador Elementos do Quatérnio
€1 €2 €3 n
SDRE + PID 1,90-1073 | 1,50-1072 | 4,87-10~* | 5,36-10~*
SDRE + PD 1,90-1072 | 1,50-1072 | 4,78-107* | 5,32-10~*
Kalman + PID 1,10-1073 | 7,55-107% | 1,86-107% | 2,72-10~*
Kalman + PD 1,10-1073 | 7,32-107* | 1,73-107% | 2,69-107*
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Figura 5.21 - Estimagdo do viés do giroscopio no eixo z: comparacdo entre os filtros SDRE
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Figura 5.22 - Estimacao do viés do giroscopio no eixo g: comparagcao entre os filtros SDRE
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Figura 5.23 - Estimagcdo do viés do giroscopio no eixo z: comparagao entre os filtros SDRE
e de Kalman com controladores PD e PID.
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Em relacao as estimacgoes dos vieses do giroscopio aos eixos xyz, apresentadas nas
Figuras 5.21, 5.22, 5.23, o filtro de Kalman obteve resultados mais estaveis do que
o filtro SDRE. Os resultados do filtro SDRE convergem ao valor de referéncia, en-
tretanto, apresentaram oscilagoes que ocorreram apods o satélite retornar as regioes

de Sol visivel.

Os resultados quanto a atitude do CONASAT sao apresentadas nas Figu-
ras 5.24, 5.26 e 5.28, para as condic¢oes iniciais de 60°, 30° e 40° dadas em angulos
de Euler. As atitudes sdo conduzidas pelos controladores a referéncia de forma sa-
tisfatéria, com pequenas diferengas quanto aos tempos de convergéncia ao erro de
+2°.

Na Figura 5.25, a atitude do CONASAT no eixo x convergiu entre 45 e 50 segundos
para as quatro metodologias avaliadas, sendo que o controlador PID com filtro de
Kalman possuiu caracteristica de resposta com assentamento mais rapido, seguido
pelo controlador PD com filtro Kalman, controlador PID com filtro SDRE e con-
trolador PD com filtro SDRE. Todavia, a partir de aproximadamente 57 segundos,
a resposta do sistema com controle PID e filtro SDRE tendeu a um menor erro em

regime permanente do que com controle PID e fitro de Kalman.
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Figura 5.24 - Atitude do CONASAT no eixo z dada em angulo de Euler nos primeiros 100

segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
controladores PD e PID.
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Figura 5.25 - Atitude do CONASAT no eixo z dada em angulo de Euler entre 40 a 80

segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
controladores PD e PID.
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Ao eixo y de atitude do CONASAT, as diferencas entre as caracteristicas nas respos-
tas também foram pequenas; as convergéncias nesse eixo foram de aproximadamente
25 segundos, conforme visualizado na Figura 5.27. As respostas utilizando filtro de
Kalman, tanto com controle PID quanto PD, tiveram tempo de assentamento maior
do que em comparagao ao filtro SDRE com controle PID ou PD. Entretanto, apro-
ximadamente em 37 segundos, as respostas com controle PID com filtro SDRE ou

filtro de Kalman convergiram para um menor erro em regime permanente.

Em relagao a atitude do CONASAT no eixo z, observa-se na Figura 5.29 que as
convergéncias ocorreram entre 45 e 50 segundos, com resposta de assentamento
mais rapida obtida pelo controlador PID e filtro de Kalman e menor erro em regime

permanente com controle PID tanto com filtro SDRE quanto com filtro de Kalman.

Figura 5.26 - Atitude do CONASAT no eixo y dada em angulo de Euler nos primeiros 100

segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
controladores PD e PID.

50

45
a0t 7
35’_1

30+ !

—— - SDRE+PID
25} 1 — — SDRE+PD |
| — - —  Kalman+PID
201 | —~ — Kalman+PD |]

Angulo de Euler (°)
Eixo Y

\
15} !
10} {
5f \

or SN

0 20 40 60 80

100
Tempo (s)

48



controladores PD e PID.

Figura 5.27 - Atitude do CONASAT no eixo y dada em angulo de Euler entre 20 a 60
segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
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Figura 5.28 - Atitude do CONASAT no eixo z dada em angulo de Euler nos primeiros 100

segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
controladores PD e PID.
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Figura 5.29 - Atitude do CONASAT no eixo z dada em angulo de Euler entre 30 a 80
segundos de simulagdo: comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com
controladores PD e PID.
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Observam-se nas Figuras 5.30, 5.31 e 5.32 que as dinamicas das velocidades angula-
res nos eixos ryz do CONASAT foram muito proximas entre os métodos utilizados
em controle e estimacao da atitude. As rodas de reacao absorveram de forma ade-
quada o momentum, mesmo em condicoes iniciais de velocidades angulares adversas
ao modo de operagdo nominal do satélite. As velocidades angulares das rodas de

reacao sao apresentadas nas Figuras 5.33, 5.34 e 5.35.
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Figura 5.30 - Velocidade angular no eixo z para os primeiros 100 segundos de simulagao:
comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.31 - Velocidade angular no eixo y para os primeiros 100 segundos de simulagao:
comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.32 - Velocidade angular no eixo z para os primeiros 100 segundos de simulagao:
comparacao entre os filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.33 - Velocidade angular da roda de reagao no eixo z: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.34 - Velocidade angular da roda de reacdo no eixo y: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.35 - Velocidade angular da roda de reacao no eixo z: comparacao entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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As Figuras 5.36, 5.37 e 5.38 mostram os torques nas rodas de reacao respectivamente
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aos eixos xyz. Observa-se nas figuras que os torques foram maiores ao controle
PID com filtro de Kalman em relagdo ao com filtro SDRE. Consequentemente, os
erros de apontamento ao sistema de controle PID com filtro de Kalman mantém-se
mais estaveis em relacdo as variagoes de erros em relacao ao PID com filtro SDRE;,
conforme visualiza-se na Figura 5.39. O erro maximo obtido com o controle PID
usando filtro de Kalman foi de 3,11°, ja com o controle PID e filtro SDRE, foi de
4,18°. Entretanto, o PID com filtro SDRE obteve o menor erro de apontamento, de
0,02°, em comparacao com PID e filtro de Kalman, que alcangou o erro minimo de
0, 05°.

Figura 5.36 - Torque da roda de reacdo do CONASAT no eixo z: comparacao entre os
filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.37 - Torque da roda de reagdo do CONASAT no eixo y: comparacdo entre os
filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.38 - Torque da roda de reacdo do CONASAT no eixo z comparacdo entre os
filtros SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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Figura 5.39 - Erro de apontamento dado em angulo de Euler: comparacdo entre os filtros
SDRE e de Kalman com controladores PD e PID.
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6 CONCLUSOES

Neste trabalho foram apresentados a modelagem matemaética da cinematica de ati-
tude por meio de quatérnio e da dinamica da atitude do satélite usando rodas de
reacao; a construgao de um ambiente de simulagao no Matlab por meio de ferramen-
tas computacionais obtidas pela biblioteca PROPAT (CARRARA, 2015); a simulagao
da dindmica do satélite com a inclusao de atuadores e sensores; a descricao e apli-
cacao da metodologia SDRE para a estimacao dos estados de atitude do satélite;
e a aplicagdo de um controlador PID convencional com base no erro de atitude

computado por angulo-eixo de Euler.

O filtro SDRE apresenta-se como uma promissora em estimagao de estados em sis-
temas nao lineares com diversas aplicagoes na literatura cientifica (BANKS et al.,
2007). Diversos resultados foram expostos e comparados com os obtidos por meio
de filtro de Kalman aplicado em trabalhos como Bringhenti (2016) utilizando con-
troladores PD e PID; sem controlador, a magnitude dos residuos de estimacao foi de
107?, j4 com controle, diminuiu para 107%. A estimacdo dos estados é fundamental
para o controle de atitude atuar em regioes de sombra da Terra. Convém notar que
o filtro SDRE apresenta vantagens quando as equacoes diferenciais da atitude sao
nao-lineares, pois nao é necessario o calculo de jacobianas e derivadas parciais dos
modelos dindmicos e de observagao. No caso de determinacao de atitude estudada
nesse trabalho, ha pouca nao-linearidade, pois a equagao cinematica do quatérnio é
linear por aproximagcao; assume-se velocidade angular constante durante o passo da
integracao. Estudo mais aprofundado é necessario, inclusive para verificar menores
tempo de acomodacao e de processamento devido a economia ao evitar calculo de

derivadas parciais.

Inicialmente, o SDRE apresenta-se teoricamente como superior a outras técnicas
por nao basear-se em uma metodologia de linearizacdo do modelo; ha liberdade
na parametrizagao dos estados, contudo, necessita-se da construcao desta de forma
6tima para a minimizagao dos erros, conforme discutido em Berman et al. (2013) e
Berman et al. (2014). O filtro SDRE pode oferecer bons resultados de convergéncia,
como os resultados deste trabalho mostraram, mas carece-se de uma metodologia
para a construgao o6tima da parametrizagao dos estados e isso gera esfor¢co maior de

engenharia para a adquirir determinagoes desejadas.

O controlador PID é uma estratégia de controle bastante utilizada por sua robustez
a partir da combinacao de trés agoes, capaz de efetuar mudangas tanto no regime

transitéria quanto no permanente da resposta do processo. A técnica apresentada
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nesta pesquisa mostrou-se satisfatoria para o controle de atitude no modo de ope-
racdo nominal do CONASAT, mesmo com condigdes iniciais desfavoraveis ao modo
de operacao estudado. O controle PID manteve o erro de atitude, em grande parte,
abaixo de 3° e, no geral, menor do que 5° de erro de apontamento em angulo de
Euler; resultados satisfatérios para a missao do CONASAT, que é de retransmissao

de dados captados por plataformas de coleta de dados a uma central de comando.

Como trabalhos futuros, tem-se como sugestoes:

e Realizar simulagoes com a adicao de novas perturbacoes na atitude, como,

por exemplo, o arrasto aerodinamico, pressao de radiagao solar e o albedo;

e Utilizar modelos mais realistas ao magnetdémetro, sensor solar e giroscopio,
com vieses dinamicos variantes no tempo e a adi¢do de magnitudes maiores

de ruidos, e as rodas de reagao, com a inclusao de suas nao linearidades;

e Estudos mais aprofundados quanto ao filtro SDRE com possibilidades de

verificar menores tempo de acomodacao e de processamento;

e Estabelecer uma metodologia para a determinagao 6tima da parametriza-
¢ao dos estados ao filtro SDRE e, assim, a obtencdo de resultados mais

satisfatorios;

e Analisar outras técnicas de estimacao ao problema do CONASAT, com
possibilidade de observar metodologias estabelecidas ao problema de esti-

macao de atitude em pequenos satélites;

e Com a inclusao de novas perturbagoes e nao linearidades ao processo, a
aplicacao de outras técnicas de controle ao problema de atitude poderao
ser necessarias, desta forma, metodologias com inteligéncia computacional,
como por exemplo, logica difusa, e controle adaptativo por modelo de re-
feréncia, ao considerar o modelo ideal de dindmica do satélite apresentada
na Equagao 4.3, sao possibilidades a serem estudadas a um sistema que

possui limitagoes estruturais e computacionais;

e Testar e validar esses métodos em uma bancada de simulagdo com mancal

a ar para pequenos satélites.
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