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RESUMO

Conforme os satélites que seguem o padrao CubeSat ganham notoriedade como
plataformas acessiveis para aplicagées espaciais, surge a demanda por sistemas
capazes de controlar a sua orientagéo, com o intuito de ampliar o escopo dos servigos
que podem ser oferecidos com este tipo de satélite. Neste trabalho descreve-se o
projeto de um sistema de controle de orientacdo para CubeSats, considerando as
caracteristicas matematicas particulares deste tipo de sistema assim como os efeitos
de incertezas na modelagem de sua dinamica e da presenca de ruido nos sinais sobre
seu desempenho. Além disso, visando garantir a qualidade da implementacdo em
software da estratégia de controle, define-se para esta uma arquitetura de software
capaz de expressar de forma concisa 0s seus requisitos temporais, bem como garantir
a reusabilidade de componentes de software e a extensibilidade da implementacao da
estratégia de controle. A capacidade do sistema de atingir os requisitos de projeto é
avaliada em um ambiente de simulagéao.

Palavras-chave: CubeSats. Controle de Atitude. Controle Nao-Linear. Sistemas Ciber-
fisicos.



ABSTRACT

As satellites that implement the CubeSat standard receive increasing attention as ac-
cessible platforms for space applications, a demand for systems that provide control
over the satellite’s orientation arises, aiming at extending the scope of the services
provided through the use of this class of satellites. In this context, this work describes
the design of an attitude control system for CubeSats, considering the special mathe-
matical properties of this kind of system as well as the efects of model uncertainties
and measurent noise in the overall system performance. A high quality software imple-
mentation of the proposed control strategy is provided though the use of a software
architecture capable of expressing the timeliness requirements of the control system,
provide modularity and reusability of software components, and ensure the extensibil-
ity of the control strategy implementation. The ability of the system to meet a set of
requirements is evaluated in a simulation environment.

Keywords: CubeSats. Attitude Control. Nonlinear Control. Cyberphysical Systems.



LISTA DE FIGURAS

Figura 1 — Total de CubeSats lancados entre 1999 e€ 2022 . . . . ... ... .. 17
Figura2 — Sistema de coordenadas atreladoaumcorpo. . . . . ... ... .. 21
Figura 3 — Sistema de coordenadas inercial geocéntrico . . . . . ... ... .. 21
Figura 4 — Representacdo graficado pontovernal . . . ... ... ....... 22
Figura 5 — Sistema de coordenada horizontal . . . .. ... ... ... ..... 22
Figura 6 — Representacao gréafica de uma sequéncia de rotacdes parametrizada

porangulosdeEuler . . . . . . ... L 24
Figura 7 — Rotacado de um vetor em termos de suas componentes perpendicu-

lares e paralelas ao eixoderotagdo . . .. ... ... ... ..... 27
Figura 8 — ima permanente utilizado no sistema de controle de atitude do UNISAT-

4 (SANTONI; ZELLI, 2009) . . ... .. . ... . .. 30
Figura9 — Barra de histerese utilizada no sistema de controle de atitude UNISAT-

4 (SANTONI; ZELLI, 2009) . . .. . .. . . .. i .. 31
Figura 10 — Roda de reacao para CubeSats (ROCKETLAB, 2022) . .. ... .. 32
Figura 11 — Magnetorquers para CubeSats (CUBESATSHOP, 2022) . . . . . . . 32
Figura 12 — Circuito equivalente do motor BLDC entre dois instantes de comutacao 39
Figura 13 — Interface para SmartData (FROHLICH, Anténio A, 2018) . . . . . . . 45

Figura 14 — Valores singulares maximos em fungao da frequéncia utilizando pa-

rametros nominais . . . . . . . . . ... 58

Figura 15 — Frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores singulares

em funcdo da velocidade dasrodasdereagcdo . .. ... ... ... 59

Figura 16 — Frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores singulares

em funcdo dainérciado satélite . . ... ... ... ... ...... 59

Figura 17 — Frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores singulares

em funcdo da inérciadasrodasdereagdo . . . . . . ... ... ... 60

Figura 18 — Valores singulares maximos em fungao da frequéncia utilizando pa-

rametros que implicamno piorcaso . . .. ... ... ... ..... 61

Figura 19 — Gabarito do Filtro Digital Para os Sinais da Malha de Controle de

Atitude . . . . . 61

Figura 20 — Gabarito do Filtro Continuo Protétipo Para os Sinais da Malha de

Controlede Atitude . . . . . . . . . ... 64

Figura 21 — Resposta em frequéncia de magnitude do filtro continuo protétipo

para os sinais da malha de controle de atitude com gabarito . . . . . 65

Figura 22 — Resposta em frequéncia de magnitude do filtro digital para os sinais

da malha de controle de atitude comgabarito . . . . ... ... ... 66

Figura 23 — Reposta em frequéncia de magnitude da fungéo de transferéncia do

MOTOr . . . . . e 67



Figura 24 — Modelo baseado em SmartData . . . . ... ... ... .......
Figura 25 — Diagrama de Classes do Sistemade Controle . . . . . . .. ... ..
Figura 26 — Objeto de transferéncia de dados do sistema de controle de atitude
Figura 27 — Diagrama de Atividades do Sistema de Controle . . . . ... .. ..
Figura 28 — Objeto de transferéncia de dados do sistema de controle de atitude
decorado para calcular a variavel deslizante . . . . . ... ... ...
Figura 29 — Visao geral da hierarquia dos componentes da simulagéo . . . . . .
Figura 30 — Diagrama de clases da implementacado de SmartData em ROS2 . .
Figura 31 — Atitude do satélite e atitude de referéncia (ref) para o Cenéario 1 . . .
Figura 32 — Velocidade angular do satélite e velocidade angular de referéncia
(reffparao Cendrio1 . . . . .. . ... .
Figura 33 — Variavel deslizante parao Cenario1 . . . . . ... .. ... ... ..
Figura 34 — Torque de controle parao Cenario1 . . . . ... ... ... .....
Figura 35 — Erro de atitude no Cenario1 . . . .. . ... ... ... .......
Figura 36 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 1 do cenério 2
Figura 37 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular
do satélite filtrada paraocaso1docenario2 . ... ... ......
Figura 38 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacéao (ref) e veloci-
dade angular das rodas de reacao filtrada para o caso 1 do cenario

Figura 39 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cenéario 2. . .
Figura 40 — Componentes da variavel deslizante para o caso 1 do cenario 2
Figura 41 — Erro de atitude paraocaso1docenario2. . .. ... ... .....
Figura 42 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 2 do cenario 2
Figura 43 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular
do satélite filtrada paraocaso2docenario2 . . ... .. ... ...
Figura 44 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e veloci-
dade angular das rodas de reacao filtrada para o caso 2 do cenario

Figura 45 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cenéario 2 . . .
Figura 46 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2 do cenario 2
Figura 47 — Erro de atitude paraocaso2docenario2. . . . . .. ... .. ...
Figura 48 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 3 do cenario 2
Figura 49 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular
do satélite filtrada paraocaso3docenario2 . ... ... ......
Figura 50 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e veloci-
dade angular das rodas de reacao filtrada para o caso 3 do cenario

Figura 51 — Componentes do torque de controle para o caso 3 do cendrio 2. . .

81
82

83
85
87
88

89
89
90
90
91

92

92
93
93
94
94

95

95
96
96
97
97

98

98
99



Figura 52 — Componentes da variavel deslizante para o caso 3do cenario2 .. 99

Figura 53 — Erro de atitude paraocaso3docenario2. . . . ... ... .. ... 100
Figura 54 — Componentes da variavel deslizante para o caso 1 do cenario3 . . 101
Figura 55 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cenario3. . . 101
Figura 56 — Erro de atitude paraocaso1docenario3. . ... ... .. ... .. 102
Figura 57 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2do cenario3 . . 102
Figura 58 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cenario3. . . 103
Figura 59 — Erro de atitude paraocaso2docenario3 . . . . . . ... ... ... 103
Figura 60 — Componentes da variavel deslizante para o caso 3 do cenario3 . . 104
Figura 61 — Componentes do torque de controle para o caso 3do cenario3. . . 104
Figura 62 — Erro de atitude paraocaso3docenario3. . . ... ... ... ... 105
Figura 63 — Componentes da variavel deslizante para o caso 4 docenario3 .. 105
Figura 64 — Componentes do torque de controle para o caso 4 do cenario3. . . 106
Figura 65 — Erro de atitude paraocaso4docenario3. . . . ... ... ... .. 106
Figura 66 — Componentes da variavel deslizante para o caso 5 do cenario3 . . 107
Figura 67 — Componentes do torque de controle para o caso 5do cenario3. . . 107
Figura 68 — Erro de atitude paraocaso5docenario3. . . . .. ... ... ... 108
Figura 69 — Componentes da variavel deslizante para o caso 5do cenario3 . . 108
Figura 70 — Componentes do torque de controle para o caso 6 do cendrio3. . . 109
Figura 71 — Erro de atitude paraocaso6docenario3. . . . ... ... ... .. 109
Figura 72 — Componentes da variavel deslizante para o caso 1 docenario4 .. 110
Figura 73 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cendrio4. . . 110
Figura 74 — Erro de atitude paraocaso 1docenério4 . . . ... ... ... ... 111
Figura 75 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2 do cenario4 . . 111
Figura 76 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cendrio4. . . 112
Figura 77 — Erro de atitude paraocaso2docenario4 . . . . ... ... ..... 112
Figura 78 — Componentes da variavel deslizante para o caso 3 do cenario4 .. 113
Figura 79 — Componentes do torque de controle para o caso 3 do cenario4. . . 113
Figura 80 — Erro de atitude paraocaso3docenario4 . . . . ... ... ..... 114
Figura 81 — Atitude do satélite e atitude de referéncia (ref) para o Cenario5. . . 115
Figura 82 — Velocidade angular do satélite e velocidade angular de referéncia

(reffnoCendrio5. . . . . . . . . 115
Figura 83 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o cenario5 . . . . . . 116
Figura 84 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular

do satélite filtrada paraocenario5 . . . . . . .. ... ... ... .. 116
Figura 85 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e veloci-

dade angular das rodas de reacao filtrada parao cenario5 . . . .. 117
Figura 86 — Componentes do torque de controle para o cenario5 . .. ... .. 117

Figura 87 — Componentes da variavel deslizante para o cenario5 . ... .. .. 118



Figura 88 — Erro de atitude para o cenario 5



Tabela 1

Tabela 2

Tabela 3

Tabela 4

LISTA DE TABELAS

Intensidades de ruido nos sinais de medida considerados no cenario
2 em termos do desvio padrdo da distribuicdo de probabilidade do
ruido. . . . L e
Valores para a diagonal principal dos tensores de inércia do satélite
e das rodas de reagdo, em kg.m?, considerados no cenario 3.

Valores para o fator de amortecimento e para o torque de perturba-
cao consideradosnocenario4. . . . . ... ... ..
Parametros considerados para a simulagdo do cenario5. . . . . ..



1.1

1.1.1
1.1.2
1.1.3

2.1

2.1.1
2.1.2
213
2.2

2.2.1
2.2.2
2.2.3
2.2.4

2.3

2.3.1

2.3.2
2.4
2.4.1
2.4.2
2.4.3
2.5

2.6

2.7
2.8

41
4.1.1

41.2

SUMARIO

INTRODUGAO . . ..ttt ittt et e ettt eeens 16
OBJETIVOS . . . . . e 18
ObjetivoGeral . . ... ... ... . ... ... ... 18
Objetivos Especificos . . . . . .. ... ... ... ... ....... 18
Definicdodoescopo . . . . . . . ... ... ... ... 19
FUDAMENTACAD . . . . ittt it it ettt e e e e ns 20
SISTEMAS DE COORDENADAS PARA DESCRICAO DA ORIENTA-

CAO DE SATELITES NA ORBITABAIXADATERRA . . ... .... 20
Sistema de coordenadas atreladoaumcorpo . . ... ... ... 20
Sistema de coordenadas inercial geocéntrico . . ... .. .. .. 20
Sistema de coordenadas horizontal . ... ... ... .. ... .. 21
REPRESENTACOES DEATITUDE . . ... ... ... ........ 22
Matriz de cossenos direcionados . . . . . . .. ... ... .. ... 23
AngulosdeEuler. . . . ... ... ... .. ... ... ... .. 23
Quatérnions . . . . . . . ... 26
Consideracoes Computacionais Quanto as Representacoes de

Atitude . . . . . . .. 28
SISTEMAS DE DETERMINACAO E CONTROLE DE ATITUDE PARA

CUBESATS . . . . . e 29
Classificacao de Sistemas de Controle de Atitude em Relacao

aosseus Atuadores . . . . . ... ... 30
Determinacao de atitude . . . . ... ... ... .. ......... 33
MODELO MATEMATICO DA ORIENTAGAO DO CUBESAT . . . . . . 34
Modelo cinematico da representacao de atitude . . . . . . . . .. 35
Modelo Dinamico da Orientacao do Cubesat . . . . . .. ... .. 36
Modelodo MotorBLDC . . . . . . . ... ... ... .. ....... 39
CONTROLE E ESTABILIDADE DE SISTEMAS DINAMICOS NAO-

LINEARES . . . . . . . . 42
SISTEMAS CIBER-FISICOS E DEADLINES . . . . . ... ...... 44
SMARTDATA . . . . . e 45
CONSIDERACOESFINAIS . . ... .. .. . . . .. 47
REVISAODALITERATURA . . . . . it ittt i i e et 49
PROJETO DO SISTEMADE CONTROLE .. ............. 53

FILTRO DIGITAL BASEADO NA APROXIMACAO DE BUTTERWORTH 53
Determinacao da Largura de Banda do Modelo Dinamico do Cu-



4.1.3
4.1.4
4.2

4.2.1
4.2.2
4.2.3

424
4.2.5
4.3
4.4

5.1
5.2
5.3

6.1

6.2
6.2.1
6.2.2
6.2.2.1
6.2.2.2
6.2.2.3
6.2.3
6.2.3.1
6.2.3.2
6.2.3.3
6.2.3.4
6.2.3.5
6.2.3.6
6.2.4
6.2.4.1
6.2.4.2
6.2.4.3
6.2.5
6.3

Determinacao dos Parametrosdo Filtro . . . . . . . ... ... .. 64

Determinacao da Largura de Banda dos Atuadores . . . . . . .. 66
PROJETO DO CONTROLADORDE ATITUDE . . . .. ... ... .. 68
Variaveis Deslizantes . . . . . ... ... .. ... .. ........ 68
Linearizacao por realimentacao . . . . . . ... ... ........ 69
Efeitos das incertezas no controlador de linearizacao por reali-

mentacao . . . .. ... .. ... 70
Controle de Atitude Por Modos Deslizantes . . . . . ... ... .. 71
Determinacao dos Ganhos do Controlador . . . . . ... ... .. 74
CONSIDERACOES QUANTO AO CONSUMO DE ENERGIA . . . . . 75
CONSIDERACOESFINAIS . . . . . . . . . . . .. 76
ARQUITETURA DE SOFTWARE CENTRADA EM DADOS . . ... 77
MODELAGEM DO SISTEMA BASEADA EM SMARTDATA . . . . .. 77
ARQUITETURA DE SOFTWARE DO SISTEMA DE CONTROLE .. 78
CONSIDERAGCOESFINAIS . . ... ... . . . . .. 83
SIMULAGAD . . ..ttt ettt e ettt et et e e e e e 84
IMPLEMENTACAO DO SMARTDATAEMROS2 . . .. ... ..... 85
RESULTADOS . . . . . . . . . . . 86
Cenario1 . . . . . . . . ... e 88
Cenario2 . . . . . . . . ... e 90
Caso 1 . . . . . e 91
Caso2 . . . .. e 92
Caso 3 . . .. 93
Cenario3 . . . . . . . . ... e 96
Caso 1 . . . . e 97
Caso2 . . . .. 98
Caso 3 . . .. e 99
Caso4d . . . .. e 99
Casod . . .. 100
CasoB . . . . . e 101
Cenariod . . . . . . . . ... 102
Caso 1 . . . . . e 104
Caso2 . . . .. 105
Caso 3 . . . .. 106
Cenario5 . . . . . . . . ... e 107
DISCUSSAD . . . . . . o 109
CONCLUSAO E TRABALHOSFUTUROS . . . . ... ........ 119

REFERENCIAS . . . . . . ot i et e e e e e e e e e e e e e e, 120



16

1 INTRODUGAO

O padréao CubeSat foi desenvolvido na Universidade Politécnica do Estado da
Califérnia com o objetivo de tornar o desenvolvimento de tecnologias espaciais mais
acessivel, barato e agil. Os CubeSats sao, em termos construtivos, satélites com di-
mensdes de 10cm x 10 cm x 10cm e uma massa de até 1,33kg (CUBESAT, 2014).
Ainda que inicialmente os CubeSats tenham sido utilizados como uma ferramenta edu-
cacional e de pesquisa em universidades, gradualmente o valor deste tipo de satélite
foi percebido pelos setores publico e privado de diversos paises ao redor do mundo,
gerando iniciativas de pesquisa por parte de agéncias espaciais governamentais e
levando ao surgimento de empresas que provém servicos utilizando CubeSats ou pro-
duzem componentes especificamente para satélites de pequeno porte. CubeSats ja
foram empregados em diversas aplicagdes envolvendo astrondémia, ciéncias climati-
cas, observacao do planeta Terra, telecomunicagdes, entre outras, demonstrando o
potencial econémico desta tecnologia (WOELLERT et al., 2011) e justificando o grande
crescimento da quantidade de CubeSats langados, evidenciado pelos dados apresen-
tados na figura 1 (KULU, 2022) .

Entre 2016 e 2020, no Brasil, foram desenvolvidos e lancados seis satélites
de pequeno porte visando diversas aplicacoes (SOUZA et al., 2020), dentre estes
o FloripaSat, desenvolvido na Universidade Federal de Santa Catarina, cuja missao
era, além de capacitar estudantes, atuar como um repetidor de sinais de radio para
responder a eventos de emergéncia em areas sem cobertura de redes de telefonia
(FLORIPASAT, 2021).

Algumas das aplicagdes que fazem uso de CubeSats exigem um sistema capaz
de controlar a orientacdo do satélite, sendo que os requisitos deste sistema podem
variar de acordo com as necessidades da missao. Para missdes que envolvem image-
amento, por exemplo, exige-se que o sistema de captura de imagens do satélite seja
apontado para uma regiao de interesse, logo € necessario controlar simultaneamente
a orientacdo e a velocidade angular do satélite com alta precisdo para que os objetivos
da missdo sejam atendidos. Por outro lado, existem missées em que, por exemplo,
sb é necessario que a velocidade angular do satélite seja suficientemente baixa de
forma a garantir o funcionamento apropriado dos seus equipamentos de comunicagao,
sem necessidade de controle de orientacdo, porém exigindo o controle da velocidade
angular do satélite.

Ha uma série de fatores que fazem com o que o controle de atitude de CubeSats
seja um problema complexo, como por exemplo:

* A ndo-linearidade das equagdes que descrevem a dindmica rotacional de
Corpos rigidos.

 Atuadores com torque maximo muito baixo devido a miniaturizagao destes
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Total nanosatellites and CubeSats launched WWW.NANOSAs.EU
1802
1800 =e=Nanosats launched incl. launch failures
1700 CubeSats launched incl. launch failures 1867
CubeSats deployed after reaching orbit
1600 Nanosats with propulsion modules 1562

1500 CubeSats launched in total units 1476
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Figura 1 — Total de CubeSats langados entre 1999 e 2022

dispositivos.

A dificuldade de caracterizar precisamente os parametros do sistema, o que
implica em incertezas no modelo utilizado no projeto do sistema de controle.

» A presenca de ruido nas medidas dos sensores com caracteristicas estatis-
ticas que nao podem ser determinadas durante o projeto do sistema.

Além da complexidade de projetar uma estratégia de controle dados os fatores
ja descritos, ha também a dificuldade de implementar tal estratégia em software. Um
dos fatores que traz tal dificuldade é fato de que sistemas de controle sdo sistemas de
tempo real, isto é, é necesséario que a computacao dos sinais de controle a partir dos
sinais de medida seja finalizada dentro de um periodo de tempo especifico. Conforme
a complexidade desses sistemas aumenta, a complexidade envolvida em expressar
e conciliar os requisitos dos mesmo também aumenta. O conceito de SmartData pro-
posto em (FROHLICH, Anténio A.; RESNER, 2018) tem como objetivo guiar o projeto
e a implementacao de sistemas de tempo real utilizando um paradigma centrado em
dados, com o intuito de lidar com a complexidade da espeficicacdo e implementacao
de sistemas desse tipo.

Embora o SmartData capture os requisitos e a estrutura do software que im-
plementa um sistema de tempo real, 0 mesmo ndo define um padréo para a imple-
mentacdo de estratégias de controle, deixando essa tarefa a cargo do projetista. Ainda
que do ponto de vista funcional qualquer implementacao da estratégia de controle
que produza resultados corretos antes de um determinado ponto no tempo fisico seja
uma implementagdo aceitavel, diferentes implementacées se distinguem de acordo
com parametros de qualidade. Mesmo que tenham sido propostas vérias formas de
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identificar a qualidade de um software (AL-QUTAISH, 2010), ha um consenso de que
reusabilidade, flexibilidade, interoperabilidade e baixo custo de manutencéo séo carac-
teristicas de componentes de software com alta qualidade. Nesse sentido, além do
desenvolvimento de uma estratégia de controle que atinja objetivos de uma missao, é
relevante que se implemente tal estratégia em software considerando os aspectos que
definem a qualidade da implementagéo.

Sendo assim, neste trabalho sera proposta uma estratégia de controle de ati-
tude para CubeSats bem como uma arquitetura de software, baseada no conceito de
SmartData, que realiza a estratégia de controle em software seguindo um padréo de
implementacao flexivel e reutilizavel.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1  Objetivo Geral

Este trabalho tem como objetivo geral projetar um sistema de controle de atitude
para CubeSats utilizando técnicas de controle ndo-linear bem como uma implementa-
cao em software baseada no conceito de SmartData.

1.1.2 Objetivos Especificos

Este trabalho tém como objetivos especificos:

» Desenvolver uma estratégia de controle que permite o seguimento de uma
trajetéria de referéncia dada em termos de atitude e velocidade angular.

» Avaliar a capacidade da lei de controle proposta de garantir 0 seguimento
de uma trajetéria de referéncia na presenca de incertezas paramétricas e
nao-paramétricas.

 Avaliar o efeito do ruido nos sinais de medida sobre o desempenho do
sistema de controle proposto.

» Especificar o software que implementa a estratégia de controle utilizando o
conceito de SmartData.

» Desenvolver uma implementacao em software do sistema de controle que
seja independente de uma estratégia de controle especifica, fazendo com
gue outras estratégias possam ser implementadas através da reutilizagao e
customizacao de um conjunto de componentes de software.

+ Validar o sistema proposto em um ambiente de simulacao.
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1.1.3 Definicao do escopo

O foco deste trabalho é no projeto de uma estratégia de controle de atitude ativo
para CubeSats, utilizando rodas de reacdo como atuadores, bem como a definicdo de
uma arquitetura de software que permite que a estratégia seja implementada de forma
simples e modular, permitindo também que outras estratégias de controle possam ser
implementas através da reutilizagdo e customizagdo de um conjunto de componentes
de software.

Assume-se que as medidas de atitude, de velocidade angular do satélite e de
velocidade angular das rodas de reacao estdo disponiveis, ou seja, os sistemas de
instrumentacao e de determinagéo de atitude ndo serdo analisados neste trabalho.

Embora seja enfatizada a caracteristica de tempo real do software que realiza
a estratégia de controle, assume-se que o software de controle serd executado so-
bre um sistema operacional de tempo real e que o conjunto de tarefas envolvidas é
escalonavel.
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2 FUDAMENTACAO

Nesta secao sao apresentados os conceitos fundamentais que seréo utilizados
no projeto do sistema de controle de atitude, incluindo os sistemas de coordenadas
utilizados para expressar a orientacdo de satélites na érbita baixa da Terra, as diferen-
tes formas de representar a orientagao de um corpo no espago e uma visao geral dos
sistemas de determinacao e controle de atitude. Além disso apresenta-se a dedugéo
das equacdes diferencias que regem a cinematica e dindmica dos corpos rigidos, bem
como a dinamica dos motores que sao utilizados nas rodas de reacao, o ferramental
matematico para determinar a estabilidade de sistemas dindmicos n&o-lineares, neces-
sario para o projeto do sistema de controle, e o0 paradigma no qual a implementagéo
em software da estratégia de controle sera baseada

2.1 SISTEMAS DE COORDENADAS PARA DESCRICAO DA ORIENTACAO DE SA-
TELITES NA ORBITA BAIXA DA TERRA

A orientagdo de um corpo rigido s6 € bem definida quando se define, também,
um sistema de coordenadas de referéncia. Dessa forma, a orientagdo é definida pela
rotacdo em trés dimensdes que transforma o sistema de coordenadas de referéncia em
um sistema de coordenadas centrado no corpo de interesse. Para representar a atitude
de um satélite, existe um conjunto de sistemas de coordenadas que sdo comumente
utilizados.

2.1.1 Sistema de coordenadas atrelado a um corpo

O sistema de coordenadas atrelado a um corpo é definido como um sistema
de coordenadas cuja origem € o centro de massa de um corpo rigido e 0s eixos sao
alinhados com os autovetores do tensor de inércia deste mesmo corpo (BARUH, 1999),
como apresentado na figura 2. Quando o tensor de inércia do corpo € expressado
neste sistema de coordenadas, seus valores permanecem constantes independente do
movimento realizado pelo corpo e por isso as equacdes de que descrevem a dindmica
da rotagéo de corpos rigidos utilizam este sistema de coordenadas.

2.1.2 Sistema de coordenadas inercial geocéntrico

As leis de Newton sdo validas apenas em um sistema de coordenas inercial,
portanto para descrever a dindmica de um corpo rigido é necessario, primeiro, definir
um sistema de coordenadas inercial.

Para aplicac6es espaciais, quando a missdo se da na érbita da Terra, pode-se
utilizar o sistema de coordenadas inercial geocéntrico. Este sistema possui a origem
no centro do planeta Terra, um de seus eixos alinhados com o eixo de rotagdo da
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CM

Figura 2 — Sistema de coordenadas atrelado a um corpo
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* (Eixo de Rotagéo da Terra)
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Figura 3 — Sistema de coordenadas inercial geocéntrico

Terra, outro alinhado com a direcao do ponto vernal e um terceiro perpendicular aos
dois primeiros, como descrito pela figura 3. O ponto vernal € o ponto no qual o plano
equatorial da Terra, o plano que contém todos os pontos da linha do equador, intercepta
a trajetoria do sol em relagéo a terra na direcao ascendente, ou seja, do hemisfério sul
para o hemisfério norte (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014). Uma representacao grafica
da definicao do ponto vernal é apresentada na figura 4.

2.1.3 Sistema de coordenadas horizontal

Um sistema de coordenadas especialmente interessante para aplicagdes espa-
ciais que envolvem imageamento da superficie terrestre é o sistema de coordenadas
horizontal. Este sistema de coordenadas é referenciado a orbita circular de um corpo,
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Oesle Leste

Figura 5 — Sistema de coordenada horizontal

neste caso, de um satélite. O centro do sistema de coordenadas é escolhido como cen-
tro de massa do satélite, um de seus eixos é dado pelo vetor tangente a érbita, outro
pelo vetor normal a orbita e um terceiro € dado por um vetor perpendicular aos dois
primeiros, como representado graficamente na figura 5. Note que, assumindo uma or-
bita circular, o vetor normal a orbita sempre aponta para o centro da Terra (MARKLEY;
CRASSIDIS, 2014).

2.2 REPRESENTAGOES DE ATITUDE

A orientacdo de um corpo rigido em relacdo a um sistema de coordenadas é
definida como a rotagcao em trés dimensdes que transforma o sistema de coordenadas



Capitulo 2. Fudamentagéo 23

de referéncia no sistema de coordenadas atrelado ao corpo sob analise.

Existe mais de uma maneira de representar a orientagdo de um corpo, dentre
elas ha a representacédo por uma matriz de cossenos direcionados, por um conjunto
de trés parametros chamados de angulos de Euler e por um objeto matematico de-
nominado quatérnion. Todas as representacées sao equivalentes, no sentido que é
possivel converter uma representacao em outra sem perda de informagéo, porém para
o problema de controle de atitude cada uma possui suas vantagens e desvantagens.

2.2.1 Matriz de cossenos direcionados

A matriz de cossenos direcionados representa uma transformacao de rotacéo
partindo da definicdo do produto interno entre dois vetores (BARUH, 1999).

Dados dois vetores e; e e;, 0 seu produto interno € dado pela equagao (1), onde
6;j € 0 angulo entre os dois vetores.

e; - e; = ||ejl|[ej] cos(6)) (1)

De acordo com (BARUH, 1999), a equacéao (1) pode ser utilizada para definir
uma transformacao linear que relaciona um vetor r, de trés dimensdes e expressado
em termos de uma base ortonormal de um espaco vetorial {e{, e>, €5}, com um vetor r,
expressado em termos de uma outra base ortonormal, {b4, bo, bo}. Esta transformacao
é dada pela equagao (2), onde um elemento c;; da matriz C € dado por c;; = e; - b; =
cos(6j;). Dessa forma, dados dois sistemas de coordenadas, a matriz C representa uma
operacgao de rotacdo que transforma um sistema de coordenadas no outro, portanto
representa a orientagcdo de um sistema em relagao ao outro.

r'=Cr (2)

Embora esta representacao seja conveniente devido a sua simplicidade, existem
representagdes de atitude que sao definidas por uma quantidade menor de parametros,
logo sdo mais eficientes em termos computacionais.

2.2.2 Angulos de Euler

Em uma representacao de atitude por angulos de Euler a matriz de rotacéo que
relaciona dois sistemas de coordenadas € construida através da multiplicacao de trés
matrizes de rotagdo, cada uma em torno de um dos eixos do sistema de coordenadas
de referéncia e parametrizada por um angulo. O conjunto de trés angulos {6, @, Y}, um
para cada rotacao, € denominado angulos de Euler (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).
Sendo assim, a equacgao (2) pode ser reescrita na forma apresentada na equacao (3).

' = RoRyRyr (3)
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e

Figura 6 — Representacdo grafica de uma sequéncia de rotagdes parametrizada por
angulos de Euler

A principal limitagéo do uso de angulos de Euler como uma representagcao de
atitude se da pelo fato de que esta leva a uma singularidade nas equacdes que descre-
vem a cinematica rotacional do corpo rigido. Para demonstrar esse fato, considera-se
uma representagéo por angulos de Euler em que ¢ € o angulo de uma rota¢cdo em
torno do eixo Z de um sistema de coordenadas inercial, 6 é o &ngulo de uma rotacao
em torno do eixo X do sistema de coordenadas resultante da primeira rotacao, pelo
angulo ¢, e | representa uma rotagdo em torno do eixo Z do sistema de coordenadas
resultante das duas rotagdes prévias, por ¢ e por 6, respectivamente. Esse processo é
elucidado pela figura 6, na qual € descrita a aplicagdo de uma sequéncia de rotacoes,
parametrizadas por angulos de Euler, sobre um sistema de coordenadas. A matriz de
rotacdo que representa esta sequéncia de rotagdes é apresentada na equacao (4), na
qual c(.) e s(.) representam de forma compacta as funcées seno e cosseno.

c(p)ey — s(p)c(0)s(y) s(p)c(y) + c(p)cO)s(p)  s(6)s(y)
R = |—c(p)s(p) —s(p)c®)cly)  —s(@)s(y) + c(p)c®O)c(p)  s(6)c(
s(¢p)s(6) —c(yp)s(6) c(6)

A descrigdo da cinematica da rotacao de um corpo rigido € dada pela relacéo
entre a velocidade angular do mesmo e a taxa de variagdo dos parametros que re-
presentam a atitude em funcao do tempo. A velocidade angular entre o sistema de
referéncia resultado da sequéncia de rotagdes em relagdo ao sistema de referéncia
inercial &€ dada pela soma das velocidades angulares entre os sistemas de coordena-
das intermediarios (BARUH, 1999), matematicamente descrita pela equacao (5), onde
B é o sistema de coordenadas resultante da sequéncia de rotagdes, B’ € o sistema de
coordenadas resultante da rotacao do sistema de coordenadas inercial E pelo angulo
@, e B” é o sistema de coordenadas resultante da rotagao do sistema de coordenadas
inercial E pelo angulo ¢ e em seguida pelo angulo 6.

wBE - wB’/E +wB”/B’ +wB/B” (5)
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Como cada uma das velocidades angulares entre os sistemas de coordenadas
intermediarios se da em torno de um eixo fixo, estas podem ser expressadas apenas
em termos do eixo de rotacdo e da taxa de variagdo em relacdo ao tempo do angulo
de rotagéo, como apresentado na equacéo (6), sendo ez, by e by os vetores unitarios
que definem os eixos de rotagcdo em cada um dos sistemas de coordenadas.

wPE = pey + 6b) + bl (6)

Uma vez que os eixos de rotacao sao relacionados pelas matrizes de rotacao

que transformam um sistema de coordenadas no outro, a equacao (6) pode ser rees-
crita em um Unico sistema de coordenadas, neste caso, o sistema de coordenadas

resultante da sequéncia de rotacdes. A equacao (7) € o resultado desta operacao. Note
que para matrizes de rotagdo R~ = RT.

wPE = pR) RJ R} ez + OR] Rjbx + R bz. (7)
Realizando as manipulagdes algébricas necessarias chega-se a equagéo (8)

que relaciona a velocidade angular com a taxa de variacao no tempo dos angulos de
Euler.

s@)s(yp) clyp) O] |9
w%F = |s@)cy) -sp) 0| |6 (8)
c(0) 0 1] @
Para obter escrever a taxa de variagéo no tempo dos angulos de Euler em funcao
da velocidade angular, basta inverter matriz da equacéao (8), chegando a equacao (9).

sy) cy)
P 5(6) s(6)
o= cy) —s(p) 0| " (9)
" s(y)c(6) c(yp)c(6) 1

s(0) s(0)

A equacéo (9) evidencia a singularidade associada a representacao de atitude
por angulos de Euler. Quando 6 = kr, para qualquer k inteiro, alguns elementos da
matriz que define a equagao sao indefinidos, devido a uma divisdo por zero. Isso
também significa que para valores de 6 proximos de kmr os elementos da matriz que
sao divididos por sen(6) assumem valores numéricos de alta magnitude, o que pode
ocasionar em uma instabilidade numérica, ou até mesmo overflow, ao tentar utilizar
esta representagdo em um sistema computacional. O efeito da singularidade na re-
presentacao de atitude por angulos de Euler também pode ser percebido na prépria
matriz de rotacdo apresentada na equacao (4). Quando 6 = k1, esta equagao assume
a forma apresentada na equacao (10). Nesta situacdo surge uma ambiguidade na
representagdo por angulos de Euler, uma vez que a rotagdo descrita pela matriz de
rotacdo da equacgéo (10) representa, na realidade, a rotag&o por um unico angulo @ +y
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ao invés de dois angulos independentes, logo ha perda de um dos graus de liberdade
da representacao por atitude e consequentemente ndo ha como determinar ¢ e 6 a
partir da matriz de rotacao.

clp+y)  sle+yp) O
R=|-s(p+y) cle+y) O (10)

0 0 1
A presenca de singularidades nas equacdes diferencias que descrevem a evo-
lucéo no tempo da representacao de atitude por angulos de Euler dificultam a analise
do sistema de controle de atitude para sistemas espaciais nos quais, ao contrario dos
automoveis e avides comerciais, ndo € possivel garantir em tempo de projeto que as

singularidades serao evitadas para que se possa simplificar a analise.

2.2.3 Quatérnions

Os quatérnions podem ser entendidos como uma extensao dos numeros com-
plexos para um espago de quatro dimensdes e definidos matematicamente pela equa-
¢ao (11), em conjunto com as relagdes fundamentais dadas pela equacao (12). Dadas
as relagdes fundamentais, a multiplicagédo entre dois quatérnios pode ser realizada
seguindo as regras distributivas usuais da algebra elementar.

q=Qo+igx+jay +kaz=q° +q (11)

? =2 = k? = -1

k=i

ki = |

ij =k (12)
K =—i

ik ==

ji = —k

O termo g° do quatérnion é chamado de parte escalar e os outros termos, de-
notados por q, sdo chamados de parte vetorial. Assim como definido para os numeros
complexos, o conjugado de um quatérnion g = q° + q é definido por g* = ¢° — q.

A relacéo entre rotagbes em trés dimensdes e quatérnions é fundamentada pelo
teorema de Euler. O teorema de Euler enuncia que para qualquer matriz de rotacao
existe um unico vetor invariante a esta rotacao. Este vetor € um vetor unitario na direcao
do eixo de rotacdo. Dessa forma, dado um vetor qualquer x e um eixo de rotacao
n, o vetor pode ser decomposto em duas componentes, como descrito ha equagao
(13), onde X| € a componente paralela ao eixo de rotagdo e x|, € a componente
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Figura 7 — Rotacao de um vetor em termos de suas componentes perpendiculares e
paralelas ao eixo de rotacéao

perpendicular ao eixo de rotacdo. As componentes paralela e perpendicular do vetor x
sdo definidas matematicamente pelas equacgdes (14) e (15), respectivamente, e podem
ser visualizadas na figura 7, na qual apresenta-se as duas componentes do vetor x
citadas, o eixo de rotacao e o vetor resultante de uma rotagcao por um angulo a.

X=X +X] (13)
X| =(x-n)n (14)
XJ_=X—X|| (15)

Ao aplicar uma rotacao por um angulo a em torno do eixo definido por n ao vetor
X, obtém-se a equagéao (16), que pode ser deduzida facilmente quando se considera o
fato de que o conjunto {x |, n x x|} € uma base ortogonal do plano perpendicular ao
eixo de rotacdo, e que a rotagdo do vetor x| é uma rotagdo que ocorre neste plano,
logo basta realizar a multiplicacao deste vetor por uma matriz de rotacao em duas
dimensdes para se obter os dois ultimos termos da equacao (16).

Rax = x| + x cos(a) + n x x| sin(a) (16)

Realizando as manipulag¢des algébricas necessarias sobre a equagéao (16), esta
pode ser reescrita como apresentada na equacgao (17), quando se considera que x
pode ser definido como um quatérnion puro, isto €, com parte escalar igual a zero, e
que (cos(5) + nsin(5)) define um quatérnion.
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o ., a o L
Rax = (cos(E) + nsm(E))x(cos(E) - nsm(E)) (17)
Sendo assim, o quatérnion q = (cos(%) + nsin(%)) se relaciona com a matriz de
rotacao Ry pela equacéo (18).
Rax = 9xq* (18)

Note que a norma do quatérnion q que representa uma rotagao, definida na
equacao (19), é igual a 1. Esta propriedade dos quatérnions que representam rotacdes
tem uma consequéncia significativa em relagdo as suas propriedades matematicas.
Uma vez que soma dos quadrados das componentes do quatérnion devem ser iguais a
1, um quatérnion que representa uma rotacao € um ponto da superficie de uma esfera
em quatro dimensdes, logo qualquer fungdo g = q(t) que descreve a orientacao de
um corpo em um funcéo do tempo é uma trajetéria contida na superficie desta esfera.
Isso significa que os quatérnions que representam rotagdes ndo sao elementos de um
espaco euclidiano, visto que a trajetéria mais curta, qo = qo(t), que representa uma
variacdo continua na orientagdo de um corpo, entre dois quatérnions unitarios néo é
uma reta.

11l = 1/(q0)? + (ax)2 + (q)? + (g2)2 (19)

Em sistemas de controle com multiplas variaveis € comum definir o erro de
rastreamento como a diferenga entre dois vetores, isto € e = x*—x, sendo x o vetor que
representa os estados do sistema. Para a representacao de atitude por quatérnions
isso ndo é possivel, uma vez que uma subtracdo de quatérnions que representam
orientagdo n&o necessariamente possui norma unitaria, isto é, ndo necessariamente
€ um elemento da superficie da esfera em quatro dimensdes. Uma solucéo para esta
questao sera apresentada na secéo que trata do projeto do sistema de controle de
atitude.

2.2.4 Consideracoes Computacionais Quanto as Representacoes de Atitude

A escolha de uma representacéo de atitude para um determinado problema de
controle se baseia tanto nas caracteristicas matematicas inerentes a representacao de
atitude como nas implicagdes da representacao de atitude no software que implementa
a estratégia de controle.

Do ponto de vista de consumo de memoria, os angulos de Euler sdo mais van-
tajosos, uma vez que sé € necessario armazenar trés variaveis, uma para cada angulo
de Euler, para que se tenha a representacao de atitude, em comparagédo com o quater-
nion, que exige quatro variaveis, e a matriz de cossenos direcionados que depende de
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nove variaveis. Quando se trata de computar os erros de orientagdo, operacao funda-
mental para o controle de atitude, utilizando angulos de Euler sdo necessérias apenas
3 operacdes de subtracdo, uma vez que o erro de orientacado € igual a diferenca entre
os angulos de Euler de referéncia e os angulos de Euler medidos. Para os quatérnions
o custo computacional € maior, uma vez que € necessario realizar a multiplicacao entre
dois quatérnions para que se possa obter um terceiro quatérnion que representa o erro
de orientacao. Para isso sdo necessarias, no maximo, 16 operagdes de multiplicacao
e 12 operacgao de adi¢do. Para calcular o erro de orientacdo em termos de uma matriz
de cossenos direcionados € necessario realizar a multiplicagdo entre duas matrizes,
que depende de 27 operacdes de multiplicacdo e 18 operacdes de adicdo.

Em uma primeira anadlise, considerando apenas os requisitos de memoria e
a quantidade de operacdes para calcular o erro de orientagcao, os angulos de Euler
parecem uma escolha mais eficiente do ponto de vista computacional. Entretanto,
ao considerar a presenca de singularidades na representacao por angulos de Euler,
percebe-se que ha um overhead associado a testar se o conjunto de angulos de Euler
medidos estdo préximos de uma singularidade e tomar as medidas necessarias para
lidar com essa situagdao. Uma solucao que pode ser empregada € alterar a represen-
tacdo por angulos de Euler, isto €, escolher uma sequéncia de angulos diferente na
qual a singularidade se manifesta em outra orientacdo, o que envolve recalcular a
representagdo por angulos de Euler a partir das medidas de sensores, aumentando
o tempo de execucao do lago de controle. Uma vez que para aplicacdes espaciais
nao ha como prever em tempo de projeto com qual frequéncia a orientagcédo do satélite
pode implicar em uma singularidade na representacao por angulos de Euler, também
se torna dificil estimar a frequéncia com a qual um procedimento para lidar com essa
situacao devera ser realizado, prejudicando o determinismo temporal da execucao da
estratégia de controle.

Considerando o efeito das singularidades na representacao por angulos de Eu-
ler, bem como suas implicacdes praticas em termos de analise do sistema de controle
e sua implementacao, conclui-se que os quatérnions implicam em uma representacao
de atitude mais robusta para o controle de atitude de satélites.

2.3 SISTEMAS DE DETERMINAGCAO E CONTROLE DE ATITUDE PARA CUBESATS

O objetivo do sistema de determinacéo e controle de atitude, no contexto dos
CubeSats, € utilizar dados de sensores para estimar a orientagdo de um satélite e
um conjunto de atuadores para controlar a sua orientacao. Nesta secdo os sistemas
de determinacéao e controle de atitude serdao brevemente descritos e classificados em
termos das caracteristicas dos seus atuadores.
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Figura 8 — Ima permanente utilizado no sistema de controle de atitude do UNISAT-4
(SANTONI; ZELLLI, 2009)

2.3.1 Classificacao de Sistemas de Controle de Atitude em Relacao aos seus
Atuadores

Existem dois tipos de sistemas de controle de atitude, os sistemas passivos e 0s
sistemas ativos. Sistemas de controle de atitude passivos sao aqueles que dependem
unicamente da interacdo com o ambiente para atingir a estabilidade. Um exemplo
de sistema de controle de atitude passivo seria um que utiliza barras de histerese e
imas permanentes como atuadores. As barras de histerese sao pecas de material
magnético mole que ao interagir com o campo magnético da Terra, visto como um
campo magnético que varia no tempo no sistema de referéncias do satélite de acordo
com a sua velocidade angular, transforma a energia cinética do satélite em calor devido
as suas perdas magnéticas, especialmente as perdas por histerese, reduzindo, assim,
a velocidade angular do satélite. Os imas permanentes sao utilizados para controlar a
orientacdo do satélite de forma passiva, uma vez que o campo magnético resultante
do ima, que é rigidamente acoplado a estrutura do satélite, tende a se alinhar com o
campo magnético da Terra. Com isso, ao distribuir propriamente os imas permanentes
pela estrutura do satélite pode-se alcangcar um comportamento previsivel para a sua
orientacdo em funcdo da sua posigcao orbital. As figuras 8 e 9 foram apresentadas
originalmente em (SANTONI; ZELLI, 2009) e mostram uma das barras de histerese e
um dos imas permanentes utilizados no projeto do UNISAT-4, um satélite construido
para fins educacionais na universidade de Roma. Note que embora os sistemas de
controle de atitude passivos provenham, de fato, alguma estabilidade para a orientagéo
do satélite, a sua orientacdo € uma funcao da sua posigao orbital, logo néo é possivel
realizar apontamentos para regides de interesse da superficie terrestre sob demanda,
isto €, sempre que necessario. Para enderecar essas limitagdo utiliza-se sistemas de
controle de atitude ativos.

Os sistemas de controle de atitude ativos utilizam atuadores que exercem torque
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IR :
Figura 9 — Barra de histerese utilizada no sistema de controle de atitude UNISAT-4
(SANTONI; ZELLI, 2009)

sobre o satélite de forma controlada, permitindo que se tenha um controle preciso
sobre a sua orientacdo. De acordo com (POLAT; VIRGILI-LLOP; ROMANO, 2016) os
atuadores mais utilizados para controlar a orientacao de CubeSats de forma ativa sao
as roda de reacao e os magnetorquers.

As rodas de reagdo sdo compostas, basicamente, por um motor elétrico aco-
plado a uma carga com alta inércia. A figura 10 apresenta uma roda de reagao co-
mercial especifica para nanossatélites. Seu principio de funcionamento se baseia no
principio da conservacdo do momento angular, e por isso s&o comumente chamadas,
também, de rodas de momento. Uma vez que as rodas de reacao sao fixadas a es-
trutura do satélite, quando o motor aplica um torque sobre a sua carga, alterando o
seu momento angular, um torque de mesma magnitude, porém com a direcao oposta,
€ aplicado a estrutura do satélite, garantindo a conservagao do momento angular no
sistema. Note que a conservacao do momento angular é equivalente a terceira lei de
Newton. A principal limitacao das rodas de reacdo como atuador para sistemas de con-
trole de atitude € que os motores elétricos possuem um limite superior de velocidade,
sendo que uma vez que este limite é atingido ndo é mais possivel entregar torque ao
eixo do motor, logo ha uma quantidade maxima de momento que a roda de reagao
pode trocar com a estrutura do satélite antes que ocorra a saturagéo do atuador.

Os magnetorquers sao barras de material magnético mole envoltas por um
condutor, formando um solenoide com nucleo magnético. A figura 11 apresenta um
conjunto de magntorquers comercializados especificamente para nanossatélites. O
principio de funcionamento dos magntorquers é muito semelhante ao principio de
funcionamento dos imas permanentes, uma vez que ambos geram torque a partir da
interacdo com o campo magnético da Terra. Quando o condutor de um magntorquer
€ excitado, um campo magnético é produzido na barra de material magnético envolta
pelo condutor. Este campo magnético tende a se alinhar com o campo magnético
da Terra, produzindo um torque sobre o satélite, uma vez que os magnetorquers sao
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Figura 10 — Roda de reacao para CubeSats (ROCKETLAB, 2022)

Figura 11 — Magnetorquers para CubeSats (CUBESATSHOP, 2022)

fixados na estrutura do mesmo. A diferenca essencial entre os magnetorquers e 0s
imas permanentes € que a intensidade do campo magnético produzido no nucleo
magnético do magnetorquers pode ser controlada pela magnitude da corrente que flui
pelo condutor, e a direagdo deste campo pode ser controlada pela direcdo na qual esta
corrente flui. Sendo assim é possivel controlar, com alguma precisao, o torque que é
aplicado ao satélite, logo a sua orientacao.

Em geral, o torque maximo dos magnetorquers € menor do que o torque maximo
das rodas de reacao, o que significa que sistemas de controle de atitude que utilizam
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rodas de reacao tendem a ter uma performance, em termos de tempo de estabiliza-
¢éo, maior do que a aqueles que utilizam magnetorquers. Todavia os magnetorquers
nao possuem o problema de saturacdo das rodas de reacéo, causado pelo limite de
velocidade dos motores elétricos, logo o sistema de controle de atitude ideal utiliza
ambos os atuadores. As rodas de reagao séo utilizadas para realizar as manobras de
orientacdo em um curto intervalo de tempo, enquanto um segundo controlador utiliza
0s magnetorquers como atuadores para simultaneamente manter a orientagdo do sa-
télite estavel, apds a manobra, e aplicar torques ao satélite, de forma controlada, que
impliguem em uma diminuicdo da velocidade angular das rodas de reagéo, idealmente
levando esta grandeza a zero.

Neste trabalho sera considerado apenas o estagio de estabilizagcdo com rodas
de reacao, porém enfatiza-se que apos a realizacao da manobra € necessario ativar
um outro controlador responsavel por reduzir a velocidade das rodas de reacao.

2.3.2 Determinacao de atitude

O problema de determinagéo de atitude se resume a utilizar um conjunto de ve-
tores que podem ser medidos no sistema de coordenadas atrelado ao corpo do satélite,
e cujos valores no sistema de coordenadas de referéncia sdo conhecidos previamente,
para determinar uma matriz de rotagdo que transforma estes vetores no sistema de
coordenadas de referéncia nos vetores medidos no sistema de coordenadas atrelado
ao corpo do satélite.

A descricdo matematica do problema de determinacéo de atitude é dada pela
minimizag&o da func¢do apresentada na equagéo (20), onde b; € um vetor no sistema
de coordenadas atrelado ao corpo e r; € o vetor correspondente no sistema de coor-
denadas de referéncia. Este problema de otimizacao é conhecido como problema de
Wabba (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

N
L=>|b;—Rr| (20)
i

Existem varios algoritmos que foram projetados para resolver o problema de
Wabba de maneira eficiente. Uma discussao sobre estes algoritmos pode ser encon-
trada em (MARKLEY; CRASSIDIS, 2014).

Os vetores b; sdo medidos utilizando um conjunto de sensores, como mag-
netdmetros, sensores que rastreiam a posicao do sol em relacdo ao satélite ou star
trackers, 0os quais medem a posicao de um conjunto de estrelas em relagéo ao satélite.
Os vetores correspondentes no sistema de coordenadas de referéncia podem ser de-
terminados utilizando modelos matematicos, como modelos do campo magnético da
Terra ou modelos da posicao orbital do sol em relagéo ao satélite, ou através dados ob-
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tidos e armazenados previamente, como é o caso da posicao das estrelas em relacao
ao satélite.

2.4 MODELO MATEMATICO DA ORIENTACAO DO CUBESAT

Para realizar o projeto do sistema de controle de atitude € necessério, primeiro,
modelar a dindmica do satélite, incluindo a dinamica dos atuadores. Neste trabalho
serdo considerados como atuadores as rodas de reacao, um vez que, de acordo com
(POLAT; VIRGILI-LLOP; ROMANO, 2016), estes atuadores sdo um dos mais utilizados
para controlar a atitude do CubeSats e podem atingir uma acuracia maior do que outros
atuadores comumente utilizados, como os magnetorquers. Note que os magnetorquers
ainda podem ser utilizados como atuadores da malha controle responsavel por manter
a velocidade das rodas de reacgao longe do seu limite de operacao.

A modelagem do sistema sera divida em trés partes: o modelo cinematico, que
define a evolugcdo no tempo da orientacdo do sistema dada uma fungdo do tempo
que define a velocidade angular; o modelo dindmico, que relaciona torques externos e
torques provenientes das rodas de reacao a variacao no tempo do momento angular
do satélite e dos momentos angulares das rodas de reacédo; e o0 modelo do motor
elétrico que captura a transformacao eletromecanica de energia que permite que sejam
aplicados torques as rodas de reagao.

O sistema de controle de atitude nao é constituido apenas de sensores, atua-
dores e um computador digital que implementa a estratégia de controle. Além destes,
ha outros componentes do satélite que interagem com o sistema de controle de ati-
tude e podem influenciar seu desempenho, como o subsistema de armazenamento de
energia, constituido pelas baterias que alimentam o satélite, o subsistema de gerencia-
mento dos painéis solares, responsavel por controlar a poténcia de saida dos painéis,
e as interfaces de poténcia, constituidas principalmente de conversores estaticos, cujo
objetivo é atender os requisitos de tensao e corrente dos diferentes componentes do
satélite, dadas as caracteristicas elétricas da bateria. Estes subsistemas interagem
com o sistema de controle através da poténcia fornecida pelos atuadores, isto €, sé
€ possivel que o atuador esteja submetido a uma determinada condi¢do de corrente
e tenséo, e consequentemente produzir um determinado torque, se houver energia
disponivel para tal. Esta condicao depende da poténcia fornecida pelos painéis so-
lares, da energia armazenada na bateria e do desempenho dos conversores, logo o
torque maximo que pode ser fornecido pelas rodas de reacao é fungéo do estado de
operacao dos componentes que gerenciam o fornecimento de poténcia para o sistema.
Enfatiza-se também que a quantidade de energia que pode ser alocada para a tarefa
de controle de atitude ndo depende apenas da energia disponivel, mas também da
politica de alocagéo de tarefas do satélite, que pode levar em conta aspectos energéti-
cos. Por exemplo, ainda que haja energia disponivel para realizar uma manobra, em
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termo de orientacdo, existe a possibilidade de que uma tarefa de comunicacéo seja
mais critica para a missao e portanto a energia disponivel deve ser alocada para a
tarefa mais critica, possivelmente impedindo o funcionamento apropriado do sistema
de controle.

A interferéncia de outros subsistemas na operacao do sistema de controle de
atitude, entretanto, ndo sera considerada. Assume-se que ha energia disponivel para
realizar a estabilizacdo da orientagdo do satélite em torno de uma referéncia e que
ndao ha nenhuma oscilacao nas tensdes aplicada aos terminais dos motores. Embora
essa seja uma premissa que parece, inicialmente, pouco realista, 0 emprego de uma
politica de alocacao de recursos energéticos para as diferentes tarefas que devem ser
realizadas pelo satélite pode garantir uma condi¢cdo em que essa premissa € valida.

2.4.1 Modelo cinematico da representacao de atitude

O principal resultado referente a cinematica de uma representagao de atitude é a
uma expressao para a derivada em relagao ao tempo dos parametros da representacao.
Neste caso deseja-se encontrar uma expressao para a derivada em relagao ao tempo
de um quatérnion que representa rotagcdes em trés dimensdes. A derivada em relacao
ao tempo de um quatérnion segue a definicdo tradicional de derivada, dada pela
equacéo (21), logo resta definir o termo q(t + dtf) de forma apropriada para que se
possa encontrar a expressao desejada.
=g 20040

A deducao do termo q(t + dt) tem como ponto de partida a parametrizagéo pelo
tempo da definigdo proposta para um quatérnion que representa uma rotagdo, dada
pela equacao (16). Com tal parametrizacao, a equacgao (16) pode ser reescrita na
forma da equagéo (22), onde x’ = Ryx, sendo x um vetor constante.

(21)

x'(t) = q(t)xq(t)* (22)

Neste formato, o termo q(t + dt) pode ser associado ao vetor rotacionado x’
no instante t + dt por uma simples substituicdo de variaveis dada por t — t + dt. O
resultado desta operacao é dado pela equacgao (23).

X'(t+dt) = g(t + dt)xq(t + dt)* (23)

Intuitivamente, o vetor x'(t+dt) é o resultado de uma operagéo de rotagéo sobre
o vetor x'(t). O quatérnion que parametriza essa rotacéo adicional é definido como &gq.
Dessa maneira, reescreve-se a equagao (23) no formato apresentado pela equacéo
(24).
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x'(t+di) = 5q(q(1)xq(1)*)8q" (24)

Comparando as equacodes (24) e (23), pode-se definir o termo q(f+ dt) utilizando
a equacao (25).

q(t + dt) = 69q(1) (25)

O quatérnion 6q representa uma rotacao infinitesimal por angulo da em torno

do eixo de rotagdao n. Assumindo que esta rotacao se da com uma velocidade angular

w(f) pode se escrever a expressdo da = ||w(t)||dt, uma vez que o vetor que representa

a velocidade angular é, por definigdo, um vetor cuja direcdo € a mesma do eixo de

rotacao. Logo, utilizando a definicdo do quatérnion que representa uma rotacao, dada

pela equacéao (17), pode se utilizar a equacao (26) para descrever o quatérnion 6q,

sendo o vetor unitario na dire¢cdo da velocidade angular, @, igual ao vetor unitario na
direcéo do eixo de rotacao.

(Ilw(t)lldl‘) : (Ilw(f)lldf

+w(t)sin 5

As equacdes (26) e (25) podem ser utilizadas para reescrever a equacgao (21),
chegando a equacao (27).

89 = cos ) (26)

g = img 2= _ 1 (COS( 0001y g gin 001 1) an @)

A solucao do limite descrito pela equacao (27) pode ser obtida utilizando identi-

dades trigopnométricas, levando a equacao (28), que descreve a derivada em relacao

ao tempo de um quatérnion que parametriza uma rotagdo, mais precisamente, que

define a evolucédo temporal da attitude de um corpo rigido em funcédo da velocidade
angular do mesmo.

4= yqw (28)

2.4.2 Modelo Dinamico da Orientacao do Cubesat

O objetivo do modelo dindmico do Cubesat é relacionar a variagdo o momento
angular da estrutura do satélite, a variacdo do momento angular das rodas de reagao
e os torques externos que podem ser aplicados ao satélite, neste caso, considerados
perturbacoes.

Ao longo da deducao do modelo dindmico, as grandezas vetoriais relevantes
serdo expressadas em diferentes sistemas de coordenadas, portanto € importante que

a notacdo utilizada seja bem definida. Define-se entéo:

. v{‘): um vetor avaliado no sistema de referéncia A
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. V{_‘): derivada em relagdo ao tempo de um vetor avaliado no sistema de
referéncia A

* w4p): velocidade angular do sistema de referéncia A em relagao ao sistema
de referéncia B.

. w&/B): derivada no tempo da velocidade angular do sistema de referéncia A
em relacao ao sistema de referéncia B avaliada no sistema de referéncia C.

. J(AB: tensor de inércia avaliado no sistema de referéncia A.

O sistema de coordenadas inercial centrado na Terra sera descrito pela letra E,
o sistema de coordenadas atrelado ao corpo do satélite serd descrito pela letra F e os
sistemas de coordenadas atrelado a i-ésima roda de reagéo é descrito por R;.

A relacdo entre a variacdo do momento angular de um corpo e os torques
aplicados ao mesmo é capturada pela segunda lei de Newton. Uma aplicagcéo direta
da segunda lei de Newton levaria a equagéao (29). Nesta equacao o tensor de inércia
do corpo varia no tempo, uma vez que, em geral, para um corpo rigido em movimento
rotacional, a distribuicdo de massa do corpo em relacdo aos eixos do sistema de
referéncia inercial varia no tempo, logo esta representacéo é excessivamente complexa
para o projeto de uma lei de controle. Uma representagao alternativa para o problema
pode ser obtida através do teorema do Transporte.

HE = VEwpp+ JSE@E =T (29)

De acordo com (BARUH, 1999), o teorema do Transporte relaciona a derivada
em relagdo ao tempo de grandezas vetoriais em diferentes sistemas de referéncia,
considerando explicitamente o caso em que um sistema de referéncia possui uma
velocidade angular ndo nula em relagdo ao outro. Matematicamente o teorema do
Transporte € descrito pela equacéao (30), onde Vo € a derivada em relacao ao tempo
de um vetor arbitrario V avaliada no sistema de coordenadas O, VB € a derivada em
relagéo ao tempo de um vetor arbitrario V avaliada no sistema de coordenadas B, cuja
velocidade angular em relagéo ao sistema de coordenadas O € wpg) (.

VO - VP swgpo x V (30)

Dado que o tensor de inércia de um corpo rigido quando avaliado no sistema de
referéncia do corpo nao varia no tempo, pode-se concluir que a derivada no tempo do
momento angular avaliada no sistema de referéncia do corpo depende de um tensor
de inércia constante. Sendo assim, aplicando o teorema do Transporte a equacao
(29) pode-se obter uma expressao valida da segunda lei de Newton sem um tensor de
inércia que varia no tempo. Note que este é um passo necessario para uma modelagem
correta do problema porque a segunda lei de Newton s6 € valida em sistemas de
referéncia inerciais, portanto é preciso, de fato, expressar a derivada no tempo do
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momento angular no sistema de referéncia inercial em funcédo de grandezas definidas
no sistema de referéncia atrelado ao corpo para se obter uma expressao valida na qual
o tensor de inércia é constante.

Para deduzir as equacdes de movimento do Cubesat utilizando o teorema do
transporte e a segunda lei de Newton, primeiramente define-se 0 momento angular total
do satélite como a soma dos momentos angulares da estrutura do satélite e dos rotores
das rodas de reac&o, como na equagéao (31), na qual se considera que a velocidade
angular total de uma roda de reacdo em relacao ao sistema de referéncia inercial
€ a soma da velocidade angular da estrutura do satélite em relagdo ao sistema de
referéncia inercial com a velocidade angular da roda de reagdo em relacao a estrutura
do satélite.

3 3 3
HS =HE +> HE = | JF+> UE | wE e+ JEwpr (31)
i=1 i=1 i=1
Aplicando o teorema do Transporte para se obter a derivada em relagéo ao
tempo do momento angular total descrito na equagéo (31) e assumindo que 0s eixos
de rotacao das rodas de reacao estao alinhados com os eixos principais da estrutura
do satélite, obtém-se a equagéo dinamica (32).

3 3
= JfF+ZJA,: a')ﬁ/E+w,:/E>< J;:+ZJA,: wWr/E+
i=1 i=1
3 3 (32)
Y JSopFropexy JogEp=T
i=1 i=1
Com a equacao dinamica definida, algumas simplificacées notacionais podem
ser realizadas, essas definidas pelas equacdes de (33) a (37)

Hs

3
I+ U | = s (33)
i=1
wF/E =Wgs (34)
3
S JlwryF = Jrwor (36)

i=1

3
Y JogE=Tr (37)
=1
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Figura 12 — Circuito equivalente do motor BLDC entre dois instantes de comutacao

A forma final da equacao de dindmica € dada pela equagéao (38), finalizando a
deducao.

Js(bs =T- Tr + (szs + err) X Wg (38)

Sendo a dinamica das rodas de reagdo dada pela equagéo (39).
Jwr =T, (39)

2.4.3 Modelo do Motor BLDC

Os motores utilizados no projeto das rodas de reacao em (GOMES; RICARDO,
2016) sao motores de corrente continua sem escovas, conhecidos como BLDC. A
estratégia de modelagem deste tipo de motor depende do esquema de controle do
inversor. Em um esquema comumente utilizado, descrito em (XIA, 2012), apenas duas
das trés fases do inversor de frequéncia conduzem corrente simultaneamente, de
forma que, entre dois instantes de comutagéo, o circuito equivalente do motor é aquele
descrito na figura 12, na qual Ry, € a resisténcia entre fases, Ly, € a indutancia entre
fases, Vqc € a tens@o continua na entrada do motor e Epp, € a forga contra-eletromotriz
do motor entre fases. Neste modelo sdo desconsideradas as perdas no nucleo do
motor, a perdas nas chaves do inversor e assume-se que a forca contra-elotromtriz
tem um formato de onda trapezoidal. A chave apresentada no circuito abre e fecha
em alta frequéncia, frequéncia esta chamada de frequéncia de chaveamento, para
regular a tensdo na entrada do conversor, enquanto o diodo provém um caminho para
circulacao da corrente quando a chave esta aberta. A razao entre a parcela do periodo
de chaveamento na qual a chave esta fechada e o periodo de chaveamento em si é
chamada de raz&o ciclica, denotada pelo simbolo D.
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Por inspecéao do circuito da figura 12 pode-se perceber que sua topologia é igual
a de um conversor buck, logo a relagao entre a tensdo média nos terminais do motor, a
razao ciclica e a tensao na entrada do conversor € dada pela equagéo (40), de acordo
com (ERICKSON; MAKSIMOVIC, 2001). Note que a razao ciclica assume valores
entre —1 e 1, sendo que os valores negativos representam a inversao da polaridade da
tensdo nos terminais do motor com o intuito de inverter o sentido da rotacao.

V = DV, (40)

Partindo da equacao (40), deseja-se estabelecer a equacgao diferencial que
descreve a dindmica do circuito equivalente. O Unico elemento armazenador de energia
no circuito € o indutor, portanto a deducao da equacao diferencial parte da definicao
da tensao entre os terminais de um indutor, apresentada na equacao (41).

V, =L (41)

Aplicando a lei das tensdes de Kirchhoff no circuito da figura 12, chega-se na
equacao (42). Rearranjando os termos, pode-se colocar a equacao na forma de uma
equacéao de estado, descrita pela equacéao (43).

DVge = Rppl + Lppl + Epp (42)
. DVgo—Rppl + E
J= dc ph ph (43)
Lon

Resta, ainda, acoplar a equacao elétrica do motor com a sua equag¢ao mecanica,
apresentada na equacao (44), onde w é velocidade angular do motor, T é o torque
aplicado ao eixo do motor e J € a inércia da carga no eixo do motor. Esta equacéo
desconsidera perdas mecanicas. Para o problema de controle, desconsiderar as perdas
mecanicas nao é necessariamente um problema, uma vez que o controlador tem como
dever, além da estabilizacao, rejeitar perturbacdées externas, como um perturbacao
capturada pelo torque proveniente das perdas mecanicas.

T

= (44)

Duas relagdes fundamentais sdo necessarias para realizar 0 acoplamento entre
as equacgdes mecanica e elétrica, como descrito em (HANSELMAN, 1994). Uma delas
relaciona o torque eletromagnético aplicado ao eixo do motor com a corrente que flui
pelos enrolamentos do mesmo, apresentada na equacao (45), e a outra relaciona o
valor de pico da for¢a contra-eletromotriz com a velocidade angular do rotor, apresen-
tada na equacao (46). As constantes k1 e ke sdo, em geral, fornecidas pelo fabricante
do motor.
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T = kel (45)

Eph = kew (46)

A funcao de transferéncia do modelo do motor, tendo como entrada a razédo
ciclica e como saida a velocidade angular, pode ser obtida substituindo a equagéo
(46) na equacao (43) e utilizando a equacao (45) em conjunto com a equacéao (44)
para substituir a corrente na equacao (43) pela velocidade angular. Esta funcédo de
transferéncia é apresentada na equagéao (47).

w kT VdC
D~ $2JLpp + SJRpp + keKT
Embora a equacao (47) seja util para a analise da dindmica do sistema do motor,
ainda é necessario estabelecer uma relacao entre o torque produzido pelo motor e a
razao ciclida, de forma que os comandos de torque produzidos pelo controlador de ati-
tude possam ser traduzidos em comandos de razao ciclica que podem ser efetivamente
utilizados para controlar o torque sob o qual as rodas de reacao serdo submetidas.
Analisando a resposta natural da equacéo elétrica do motor BLDC, dada pela
equacao (43), ou seja, quando D = 0 e Epp, = 0, pode-se chegar a uma solugdo para
equacao diferencial dada pela equacao (48), cuja constante de tempo € a razao entre
a indutancia entre fases e a resisténcia entre fases do motor. Para o motor utilizado no
projeto das rodas de reagao em (GOMES; RICARDO, 2016), Ly, = 26uH e Rpp = 16Q2,
portanto a constante de tempo do sistema assume o valor numérico de 1,625us, o
que significa que a resposta ao degrau deste sistema atinge mais de 99% do seu
valor em regime permanente apos 8,125us, um valor muito menor do que o periodo de
amostragem do sistema, este da ordem de milissegundos.

(47)

_Fpn

I(t) = I(t = 0)e ‘“eh (48)

Além da constante de tempo da equacao elétrica do motor, é necessario avaliar

a taxa na qual a forga contra-eletromotriz nos enrolamentos do motor aumenta em
funcdo da corrente que flui pelos enrolamentos. Utilizando as equacdes (46), (45) e
(44) pode-se chegar a equacao (49) que descreve a relacao em questao. Considerando
os valores numéricos dados no projeto apresentado em (GOMES; RICARDO, 2016),
ki =9 x 107*Nm/A, ke = 9 x 107*V.s/rad, J = 5,87 x 10°=7kg.m"2 € Imax = 0,25A,
tém-se que a taxa maxima de variacao da forca contra-eletromotriz nos terminais do
motor é de 3,45 x 10~4V/ms. Considerando um limite superior para o periodo de
amostragem de 10ms, tém-se que a variacdo maxima da forga contra-eletromotriz em
um periodo de amostragem é de 3,45 x 1073V, o que corresponde a uma perturbagéo
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na corrente elétrica, em relagdo ao seu valor em equilibrio, de —2,16 x 107*A, o que
corresponde a cerca de 0,001% da corrente maxima do motor. Este valor pode ser
deduzido através da avaliagcao da derivada da corrente em equilibrio em relacao a for¢a
contra-eletromotriz multiplicada pela variagcdo maxima da forca contra-eletromotriz.
Eop = 10! (49)
Dada a constante de tempo de baixa magnitude da dinamica elétrica do motor e
a pequena proporgao da perturbagao gerada pela variagao da forga contra-eletromotriz
em um periodo de amostragem, pode-se considerar que a resposta do circuito elétrico
do motor, em termos da corrente que flui pelos seus enrolamentos, a um degrau de
tensdo é instantanea, logo, para fins de controle, é suficiente analisar a equacao elé-
trica do motor em uma condicéo de equilibrio, ou seja, quando / = 0. Neste cenério,
a corrente elétrica que flui pelos enrolamentos do motor em equilibrio pode ser apro-
ximada pela equacéo (50), onde t, € um instante de tempo que define o inicio de um
intervalo de tempo no qual a razao ciclica permanece constante.

DVy.— Epp(t =1t
I(t=t,) = dc Rph( k)
ph

Neste cenario, utilizando a equacao (45) e realizando as manipulacbes algé-
bricas necessarias, pode-se definir a equacao (51), que relaciona um comando de
torque com um comando de razao ciclica, sendo Epp(t = tx) a for¢a contra-eletromotriz
estimada utilizando a equacao (46) e uma medida de velocidade angular do motor no
instante .

(50)

Ronki 1Tc + Epp(t = t)
Vdc

De(t = 1) = (51)

2.5 CONTROLE E ESTABILIDADE DE SISTEMAS DINAMICOS NAO-LINEARES

A teoria de controle de sistemas dinamicos lineares provém um conjunto de
ferramentas poderosas para a anélise e projeto de sistemas controle (SLOTINE, J.; LI,
1991). Porém uma hipétese fundamental dessa teoria é que a dindmica dos sistemas
sob andlise é linear, isto &, respeita o principio da superposicéo, logo os métodos
matematicos que a compde se tornam invalidos quando o sistema dinamico é descrito
por equacoes diferenciais ordinarias nao lineares. Para lidar com as particularidades
dos sistemas dinamicos nédo-lineares, no contexto do projeto de controladores, foi
desenvolvida a teoria de controle n&o-linear.

Um sistema dinamico continuo e nao linear pode ser descrito, em geral, pela
equacao (52), onde x é o vetor de estados do sistema, u € o vetor de entradas do
sistema e f € um campo vetorial que define a evolugao no tempo do vetor de estados.
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O projeto de um controlador se resume, entao, a escolha de uma funcao u = u(x) que
mapeia o estado de um sistema a um vetor de entradas. Quando todos os componentes
de x podem ser medidos, a funcdo u(x,w) representa uma forma de calcular um
conjunto de comandos de atuacao utilizando as medidas de um conjunto de sensores
e um conjunto de sinais exégenos, representados por w. Parte da teoria de controle
envolve a definicdo de procedimentos para que se construa, de forma sistematica,
uma fungéo u(x, w), definindo um controlador, que faz com que o sistema dinamico
em malha fechada atenda a um conjunto de requisitos.

x = f(x, u) (52)

A teoria de controle define uma série de propriedades e procedimentos para
analisar um sistema em malha fechada, isto €, um sistema dindmico munido de um
controlador dado pela funcéo u(x, w). Dentre as propriedades de interesse no projeto
dos controladores, ha uma que se destaca: a estabilidade.

Ao inspecionar a dinamica de um sistema em malha fechada, percebe-se que a
condicao descrita pela solugdo da equagao (53) representa um ponto ou conjunto de
pontos no espaco de estados nos quais a derivada em relagdo ao tempo do vetor de
estados se anula. Estes pontos sdo chamados de pontos de equilibrio. Note que, pela
definicdo dos pontos de equilibrio, se em algum momento o sistema se encontra em
um desses pontos 0 mesmo permanecera no ponto de equilibrio durante toda a sua
operagao. Um sistema pode ser descrito como estavel se dado uma condicao inicial
que se encontra em uma vizinhanga de um ponto de equilibrio, o vetor de estados do
sistema permanece nessa vizinhanca durante toda a operacdo do mesmo.

x=Ff(x,ux,w)=0 (53)

O estudo da estabilidade de sistemas dinamicos se baseia na teoria da estabili-
dade de Lyapunov, que define dois métodos para analisar a estabilidade de um sistema
(SLOTINE, J.; LI, 1991). O primeiro método consiste em analisar a estabilidade do sis-
tema em uma vizinhanga de um ponto de equilibrio utilizando uma aproximacéo de
primeira ordem, isto é, uma linearizacao, das equacdes que regem a dindmica de um
sistema. Este método nao sera descrito em detalhes, pois ndo sera utilizado neste
trabalho.

O segundo método, o método direto, consiste em analisar a estabilidade de
um sistema através das propriedades de uma funcao escalar cujo argumento € o
vetor de estados. Esta fungédo é chamada de fung¢édo de Lyapunov e possui algumas
caracteristicas especificas. Uma funcédo de Lyapunov é estritamente positiva em todo
0 espaco de estados exceto em um ponto, no qual tanto o vetor de estados quanto
a sua derivada em relagédo ao tempo s&o nulos. Neste ponto a funcdo de Lyapunov
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também é nula. A outra caracteristica que define uma funcao de Lyapunov é que sua
derivada em relacao ao tempo assume apenas valores negativos ou nulos.

Formalmente, o teorema da estabilidade de Lyapunov enuncia que se em uma
bola aberta no espaco de estados de raio R e centrada em x = 0 existir uma fungao
escalar V(x) com as seguintes caracteristicas:

* as derivadas parciais de V(x) sdo continuas
* V(x=0)=0

» V(x) assume valores apenas positivos quando x pertence a bola aberta,
exceto quando x = 0.

« V(x), a derivada em relagdo ao tempo da funcdo V(x), assume apenas
valores negativos ou nulos quando x pertence a bola aberta, exceto quando
x =0.

Entao, se x for um ponto de equilibrio do sistema sobre anélise, o sistema é
estavel na regiao definida pela bola aberta e V(x) € uma funcao de Lyapunov. Se essas
caracteristicas se mantiverem em todo o espaco de estados, qualifica-se o sistema
como globalmente estavel. Quando a derivada em relacdo ao tempo da funcédo de
Lyapunov assume valores negativos para todos os valores de x pertencentes a bola
aberta, exceto quando x = 0, ponto no qual V(x) = 0, qualifica-se o sistema como
assintoticamente estavel, isto é, para qualquer condicao inicial o estado do sistema
dindmico se aproxima assintoticamente do ponto de equilibrio conforme o tempo evolui.

Em geral, no projeto de sistemas de controle deseja-se analisar nao a estabi-
lidade do sistema dinamico a ser controlado, mas sim a estabilidade da dindmica do
erro de rastreamento, uma vez que, caso esta dinamica seja assintoticamente estavel,
conclui-se que o erro de rastreamento de uma trajetéria se aproxima assintoticamente
de zero conforme o tempo evolui.

O projeto de controladores para sistemas nao-lineares consiste, entdo, na esco-
Iha de uma funcéao u((x, w)) que garanta a estabilidade do erro de rastreamento bem
como atenda a um conjunto de requisitos de desempenho.

2.6 SISTEMAS CIBER-FISICOS E DEADLINES

Sistemas ciber-fisicos sao sistemas que envolvem a interacao entre sistemas
computacionais e processos fisicos (LEE, E., 2006), incluindo sistemas de controle
implementados com auxilio de computadores digitais.

Para tarefas de controle, o comportamento do sistema é julgado como correto
nao so pelo resultado de uma computag¢ao, mas também pelo tempo desprendido para
sua execuc¢ao, caracterizando-os como sistemas de tempo real (KOPETZ, 2011). Esta
caracteristica é derivada do fato de que a estabilidade de um sistema de controle e
seu desempenho sao influenciados pelo atraso temporal entre o instante em que um
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| defines UNIT ﬁ
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Transducer

SmartData

+SmartData(dev, expiry, mode) o—+—local
+SmartData(region, expiry, period, fuser) o—
+SmartData(controller, period, smartdata...) o
+operator Value() : Value controller™
+operator=(value)
+location(): Coordinates
+time(): Time

+wait()

remote

i

Figura 13 — Interface para SmartData (FROHLICH, Anténio A, 2018)

sensor € amostrado e o instante em que um comando de atuagao é produzido. Como
0s comandos de atuacao sao calculados a partir das amostras dos sinais dos sensores,
este atraso temporal €, em geral, uma consequéncia do tempo necessario para realizar
este calculo.

Dessa maneira, para que um sistema de controle atenda a um conjunto de requi-
sitos de estabilidade e desempenho, é necessario que o atraso introduzido pelo sistema
computacional, utilizado para determinar os comandos de atuagao, seja sempre menor
ou igual a um determinado valor. A partir deste parametro de atraso maximo, pode-se
definir uma meta temporal, conhecida como deadline, que determina o limite superior
para o tempo de conclusdo da execucao de uma tarefa em um sistema computacional.

2.7 SMARTDATA

O conceito de SmartData, apresentado em (FROHLICH, Anténio A, 2018) e
discutido em (FROHLICH, Anténio A.; RESNER, 2018), se refere a uma Application
Programming Interface (API), apresentada na figura 13, cujo objetivo é representar
as caracteristicas temporais, espaciais e de seguranca cibernética de sistemas ciber-
fisicos em termos dos dados que estes sistemas produzem e consomem ao invés das
tarefas que executam, compondo uma representacdo centrada em dados para este
tipo de sistema.

Uma implementagédo de SmartData depende de um sistema de suporte a execu-
cao responsavel por mediar o consumo de servi¢os fornecidos por um sistema operaci-
onal, como comunicacao, escalonamento, sincronizacao e interacdo com dispositivos
periféricos. A forma como estes servigos sao utilizados € deduzida dos requisitos im-
postos sobre os dados que sdo produzidos e consumidos pelo sistema, abstraidos
como SmartData.

A interface para SmartData define construtores diferentes com o intuito de re-
presentar entidades cuja abstracédo se baseia em diferentes conjuntos de metadados.
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Estas entidades séo fontes de dados locais, proxies para fontes de dados remotas ou
controladores.

Um tipo Transducer é utilizado para associar um SmartData a um sensor ou
atuador, sendo que este tipo é responsavel por definir uma constante chamada UNIT,
gue corresponde a uma unidade do sistema internacional de unidades (Sl) associada
a grandeza fisica do sinal medido por um sensor ou do sinal produzido por um atua-
dor. Quando um dado nao esta associado a uma unidade Sl, como é o caso de um
quatérnion que representa a orientacao de um corpo, define-se UNIT como um dado
digital.

Todas as entidades abstraidas como SmartData também carregam informacéao
sobre a posicao no espaco em que o dado foi produzido, utilizando trés coordena-
das; um nuamero inteiro utilizado para diferenciar transdutores que geram dados com a
mesma unidade SI em uma mesma posi¢ao do espaco, denominado dev na interface;
o instante de tempo no qual o dado foi produzido; e um valor que expressa o ultimo
instante de tempo no qual o dado pode ser utilizado sem comprometer a funcionali-
dade do sistema, denotado Expiry. O Expiry € um conceito que expressa a mesma
ideia de um deadline, mas enfatizando as caracteristicas temporais do dado em si e
nao de uma tarefa a ser realizada, assim desacoplando os requisitos temporais, es-
sencialmente associados aos dados, do tempo de execugao exigido para uma tarefa
especifica, logo pode ser utilizado para propdsitos além do escalonamento de tarefas,
como demonstrado em (FROHLICH, Antdnio A.; RESNER, 2018), trabalho no qual os
autores utilizando o conceito de Expiry para construir uma estratégia de roteamento
de pacotes em redes de sensores sem fio.

Existem trés modos de operacao possiveis para um SmartData que representa
uma fonte de dados local: private, advertised e commanded. O modo de operagcao
€ representado pelo parametro mode no construtor. No modo private o SmartData
ndo pode ser consumido através da rede de comunicacdo. No modo advertised o
SmartData pode ser consumido através da rede de comunicac¢ao, porém seu valor ndao
pode ser alterado. No modo commanded o SmartData pode ser consumido atraves da
rede de comunicacgao e pode ter seu valor alterado por outro SmartData.

Um SmartData que representa um proxy para uma fonte de dados remota car-
rega informagao sobre uma regido espacgo-temporal de interesse, definida por um raio
de interesse centrado em um ponto e um intervalo de tempo, um periodo de atualizacédo
e uma operagao denominada fusor. Quando um SmartData deste tipo € instanciado,
todos os SmartDatas dentro da regiao de interesse com unidades correspondes ao
Transducer do SmartData remoto passam a enviar dados, durante todo o intervalo de
tempo definido pela parcela temporal da regidao espaco-temporal de interesse, para
este SmartData, através da rede de comunicacdo, a uma taxa defina pelo periodo do
SmartData remoto. Quando o periodo € nulo define-se uma operacao event-driven.
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Ha duas alternativas para lidar com a situagdo em que ha multiplos SmartDatas
dentro da regido de interesse. Pode-se utilizar a operagdo fuser para agregar 0s
valores dos multiplos SmartDatas em um unico valor ou € possivel ndo fornecer o fusor
e permitir que uma implementacao especifica da interface defina uma maneira de lidar
com os valores dos multiplos SmartDatas.

A forma como o valor de um SmartData € atualizado depende tanto da definigéo
do seu periodo como da natureza de operacao do transdutor associado ao SmartData.
Quando o periodo é diferente de zero, o valor do SmartData é atualizado periodica-
mente seguindo o periodo especificado. Neste caso, se o transdutor opera via polling,
uma tarefa periédica é criada para interagir periodicamente com o transdutor e realizar
a atualizacao do valor do SmartData. Caso o transdutor opere via interrupcoes, a atua-
lizac&o periédica do valor do SmartData é realizada quando ocorrem as interrupgoes
periddicas realizadas pelo transdutor. Quando o periodo é igual a zero, o valor é atu-
alizado quando um evento é detectado. Neste caso, se o transdutor opera via polling,
o valor do SmartData é atualizado sempre que outro SmartData deseja consultar este
valor. Caso o transdutor opere via interrupg¢des o valor do SmartData so6 € atualizado
quando um evento é detectado pelo transdutor.

Controladores representados como SmartData recebem como pardmetros um
conjunto de SmartDatas locais e remotos, uma fungéo que implementa a estratégia de
controle, denominada controller, € um periodo que define o intervalo de tempo entre
duas chamadas da fung¢ao controller. Quando o periodo € igual a zero, a chamada
a funcao controller ocorre quando um evento é detectado, sendo que este evento é
definido por cada implementacao especifica da interface.

O uso do conceito de SmartData, como uma API, em sistemas embarcados de-
pende de uma implementagéo cuja responsabilidade € mapear as caracteristicas dos
dados, expressadas em termos de SmartData, aos recursos que devem ser fornecidos
pelo sistema operacional no instante em que um SmartData é instanciado, e geren-
ciar estes recursos ao longo da operacao do sistema. Uma descri¢cao detalhada de
como realizar este mapeamento é apresentada em (FROHLICH, Anténio A.; RESNER,
2018).

As entidades abstraidas através do conceito de SmartData representam todos
0S componentes necessarios para a implementacao de um sistema de controle através
de uma abstracao centrada em dados. Este esquema de representacédo e implemen-
tacao de sistemas ciber-fisicos seréa utilizado para realizar a estratégia de controle de
atitude proposta.

2.8 CONSIDERAGCOES FINAIS

Nesta secao foram apresentados os principais conceitos associados ao projeto
de sistemas de controle de atitude.
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Foram apresentados os conceitos de orientacao e suas diversas representacoes
matematicas, incluindo as vantagens e desvantagens de cada representagédo. Além
disso, discutiu-se brevemente o problema de determinacéo de atitude o qual, embora
esteja fora do escopo deste trabalho, é vital para a realizacao da estratégia de controle.

Uma vez que o projeto de leis de controle se pautam, em geral, no conhecimento
de um modelo matematico que aproxima a dindmica real do sistema a ser controlado,
foram deduzidas as equacdes diferenciais que regem a evolugado no tempo da orien-
tacdo e da velocidade angular de um corpo rigido no espaco livre. Além disso, foram
apresentadas também as equacdes que descrevem a dinamica dos atuadores que
serao utilizados para controlar a orientacao do satélite, as rodas de reacéo.

Por fim, apresenta-se o conceito de SmartData, a abstragdo fundamental que
sera utilizada para a construgcdo de uma especificagdo centrada em dados da imple-
mentacao do software que realiza a estratégia de controle.

Em conjunto, todos estes conceitos fundamentam o projeto da estratégia de
controle e a especificacado da sua implementacao em software, ambos realizados nas
secOes subsequentes.
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3 REVISAO DA LITERATURA

O problema de controle de atitude de CubeSats ja foi exaustivamente estudado
e na literatura encontra-se diferentes estratégias para a solugdo deste problema.

Em (REYNOLDS et al., 2021), os autores utilizam um algoritmo de otimizacao
convexa para resolver um problema de controle 6timo cujo objetivo € minimizar o con-
sumo de energia dos atuadores sob as restricdes de que a atitude final do satélite seja
a atitude desejada, a velocidade angular final do satélite seja nula e de que os limites
de torque e velocidade dos atuadores, neste caso rodas de reacao, sejam respeitados.
Para que o problema de otimizagédo seja convexo, a dindmica do sistema é linearizada
em torno de um ponto de operagdo em cada iteragcdo do algoritmo. Este procedimento,
embora eficaz, exige grande poder computacional devido a complexidade dos algorit-
mos de otimizacao, o que pode elevar o0 consumo energético total do sistema. Esta
solucado também requer um modelo preciso do sistema dindmico sendo controlado,
uma vez que a solucao do problema de otimizagao exige a integracado numérica das
equacdes que modelam a dindmica do sistema, porém o efeito de incertezas no modelo
sobre o desempenho da estratégia de controle ndo é apresentado.

No trabalho apresentado em (SUN et al., 2020), os autores propde o uso de
técnicas de controle adaptativo ndo-linear para controlar a atitude de um CubeSat,
utilizando superficies de arrasto como atuadores. Considera-se explicitamente a in-
certeza sobre o torque aerodinamico gerado pelos atuadores e a incerteza sobre os
parametros de inércia do sistema. Os autores demonstram matematicamente que a
lei de controle estabiliza o sistema, utilizando a teoria da estabilidade de Lyapunov, e
apresentam resultados de simulagéo para validar a estratégia proposta.

Ja em (SHOU, 2014) os autores utilizam propulsores como atuadores, um filtro
de Kalman Unscented para estimar o estado do sistema, filtrando o ruido nos sinais
de medida, e o efeito de perturbagdes aleatérias, em conjunto com um controlador
H~o, cujo objetivo é produzir uma lei de controle que seja robusta as incertezas no
modelo utilizado para projetar o controlador, bem como a perturbacdes. Assume-se
que tanto as incertezas quanto as pertubagdes possuem limites superior e inferior
definidos em tempo de projeto. Para validar a solucao proposta, os autores apresentam
resultados de simulacao que demonstram a capacidade do sistema de minimizar o erro
de rastreamento de uma referéncia.

A estratégia proposta em (OLIVEIRA et al., 2013) utiliza como atuadores mag-
netorquers, barras de material magnético excitadas por bobinas que geram torque
através da interacdo entre a indugcdo magnética nas barras e o campo magnético da
Terra. Nesta estratégia utiliza-se uma variacao do filtro de Kalman Unscented, para
filtrar os sinais de medida e estimar o estado do sistema, em conjunto com uma estraté-
gia de controle baseada na solu¢do de um problema de otimizagao, assumindo que ha
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apenas um conjunto finito de sinais de controle. Os autores n&o consideram os efeitos
de incertezas no modelo sobre o desempenho do filtro de Kalman e do algoritmo de
controle.

Os autores de (CARRARA et al., 2014) propde o uso de uma variagao filtro de
Kalman em conjunto com um controlador proporcional integral derivativo (PID) para
controlar a atitude de um CubeSat. Ainda que o controlador PID seja derivado de
técnicas de controle para sistemas lineares, os resultados de simulagao apresentados
pelos autores demonstram a capacidade do sistema de controle de estabilizar a atitude
do satélite.

As particularidades da tarefa de controlar a atitude de um corpo rigido devido
as propriedades matematicas das representacoes de atitude sao discutidas em (LO-
PEZ; SLOTINE, J.-J. E., 2021). Os autores apresentam uma representacao do erro de
rastreamento projetada especificamente para lidar com a representacao de atitude por
quatérnions, considerando o fato de que no espaco de quatérnios unitarios, espaco
este que representa as orientacdes possiveis de um corpo, ha sempre dois elementos
que representam a mesma atitude, caracteristica essa ndo tratada em nenhum dos ou-
tros trabalhos mencionados até entdo. Sendo assim, a técnica proposta pelos autores
garante que a convergéncia da orientacdo do satélite para a orientacdo desejada se dé
sempre pelo caminho mais curto. Os autores também demonstram como esta estraté-
gia pode ser utilizada em conjunto com técnicas de controle robusto, especificamente
controle por modos deslizantes, e controle adaptativo para lidar com incertezas no
modelo. E importante ressaltar que o caminho curto entre duas orientagées é definido
apenas do ponto de vista geométrico, logo ndo necessariamente é o caminho que
exige menor acao de controle, isto é, que implica no menor consumo energético.

No trabalho apresentado em (ROMERO-CALVO; BIGGS; TOPPUTO, 2019) os
autores descrevem um sistema de controle de atitude para um CubeSat utilizado
em uma missao cujo objetivo é coletar dados referentes ao impacto de meteoroides
na superficie Lunar. Este sistema utiliza como atuadores um conjunto de rodas de
reagdao e um conjunto de propulsores, sendo que as rodas de reacao sao utilizadas
para realizar a estabilizagao da orientagdo do satélite e os propulsores sao utilizados
para controlar a velocidade angular das rodas de reacéao, evitando a saturagao das
mesmas. A estratégia de controle de atitude proposta neste trabalho consiste em um
controlador cujo objetivo é cancelar os efeitos das néo-linearidades da dinamica do
CubeSat fazendo com que o sistema em malha fechada seja linear. Por outro lado, o
controlador dos propulsores, cujo objetivo é rastrear um comando de torque, se basea
na solucdo de um problema de otimizagdo. Assume-se que os atuadores sé podem
operar em dois modos, ligado e desligado, assim, define-se um problema de otimizac¢ao
cujo o objetivo € selecionar os propulsores que devem ser acionados e 0s que devem
se manter desligados para minimizar a diferenca entre o torque produzido pelo conjunto
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de propulsores e o torque de comando. Embora a estratégia de controle proposta exija
um modelo de alta acuracia, os autores nao avaliam os efeitos de incertezas no modelo
sobre o0 desemepenho da estratégia de controle proposta.

Uma estratégia de controle para lidar com restricoes de orientacdo de um Cube-
Sat é descrita em (LIGHTSEY; KJELLBERG, 2013). Dado um conjunto de requisitos
para uma missao que implicam em restricdes de orientagéo, possivelmente associa-
dos as condi¢des de operacao aceitaveis para os instrumentos de medida, os autores
propde o uso de um algoritmo de busca de menor caminho em um grafo derivado
da discretizagdo da esfera unitaria. Dessa maneira, uma trajetéria em termos de uma
sequéncia de rotacdées que mapeiam um ponto da esfera unitaria a outro pode ser
extraida do caminho encontrado pelo algoritmo de busca. Esta trajetéria é utilizada
como referéncia para um controlador proporcional derivativo que utiliza funcbes de
saturacao para considerar os limites de torque dos atuadores e limitar a velocidade an-
gular do satélite. Essa estratégia apresenta uma alternativa para lidar com o problema
de que a representagdo de atitude por quatérnions sempre implica na existéncia de
dois quatérnions que representam a mesma orientacdo, como descrito em (SLOTINE,
J.; LI, 1991).

Uma lei de controle proporcional-derivativo ndo-linear para o problema de con-
trole de atitude é descrita em (MICHAEL et al., 2013). A lei de controle proposta nao
utiliza um modelo do sistema dindmico para calcular os sinais de controle, diferente
da maior parte dos controladores propostos para controlar a orientacdo de CubeSats.
Os autores apresentam uma prova da estabilidade do sistema em malha fechada uti-
lizando a teoria de estabilidade de Lyapunov. A prova de estabilidade demonstra que,
embora o controlador seja independente de um modelo para o CubeSat, a taxa de
convergéncia do erro de rastreamento em direcdo a um valor nulo depende tanto dos
ganhos do controlador como do tensor de inércia do satélite, logo a determinagao do
desempenho do controlador em tempo de projeto depende de uma medida precisa
desta grandeza. Além disso, 0 método proposto considera o uso de magnetorquers
como atuadores, logo a prova de estabilidade apresentada nédo se estende, necessari-
amente, a cenarios em que atuadores que produzem torques internos, como as rodas
de reacéo, sao utilizados.

Uma andlise sisteméatica dos limites de desempenho de sistemas de controle
de atitude para CubeSats foi realizada em (GUO, Jian; HAN, 2016). Os autores pro-
pde uma simulacao do sistema de controle atitude que consiste em um modelo para
as rodas de reacao, um modelo para cada um dos sensores utilizados na analise e
modelos para a dinamica da orientacdo do satélite e para o seu movimento orbital.
O sistema é avaliado em relacao ao problema de apontamento para o Nadir, isto &,
o sistema de controle de atitude deve rastrear uma orientacao de referéncia em que
o satélite sempre aponta para o centro da Terra, em uma orbita circular a 600km de
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altitude. O controlador utilizado € um regulador linear quadratico, logo a dinamica do
sistema € linearizada em torno de um ponto de operacao para que se realize a regu-
lacdo da orientacdo do satélite. Os resultados da simulacao indicam um erro absoluto
de apontamento de 74,46arcsec, ou 0,021° e um desvio padrdo do erro de medida de
22,40arcsec ou 0,006°. Os autores afirmam que esse nivel de desempenho pode ser
tomado como um limite inferior para sistemas de controle de atitude, com a tecnologia
disponivel no periodo em que o trabalho foi desenvolvido, quando se conhece com alto
grau de precisado as caracteristicas do sistema.

Os trabalhos descritos demonstram que ha uma grande quantidade de estraté-
gias de controle de atitude para CubeSats distintas ja propostas na literatura. Algumas
das estratégias tem como objetivo lidar com um conjunto de nao-idealidades do sis-
tema no tempo de projeto da estratégia de controle, como incertezas nas medidas
dos sensores, no modelo utilizado no projeto e quanto a interacdo do satélite com o
ambiente na forma de perturbagdes externas. O uso de controladores nao-lineares é
mais comum do que técnicas de controle linear, dada a complexidade matematica do
problema, especialmente quando se leva em consideragéo as peculiaridades matema-
ticas das representacdes de atitude. O amplo uso de variacdes do filtro de Kalman
indicam a eficacia deste método, porém ha pouca mencéao sobre o poder computacio-
nal necessario para implementar essas estratégias, especialmente quando se trata de
algoritmos que fazem uso de técnicas de integragdo numérica, como o filtro de Kalman
Unscented e o filtro de Kalman por Cubatura.

Frente a revisao da literatura realizada, neste trabalho sera apresentado o pro-
jeto de um sistema de controle de atitude para CubeSats que utiliza técnicas de controle
ja conhecidas na literatura e uma arquitetura de software geral o suficiente para que
seja possivel implementar os algoritmos de controle estudados na literatura seguindo
uma estrutura bem definida. Em contraste com as estratégias de controle apresen-
tadas na literatura, busca-se realizar uma anélise completa do problema de controle,
considerando incertezas no modelo, perturbacdes externas e ruido de medida simulta-
neamente, e propor uma estratégia de controle capaz de lidar com as ndo-idealidades
em questao, sem exigir o conhecimento das caracteristicas estatisticas do ruido de
medida em tempo de projeto, e cuja implementacao tem baixo custo computacional.
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4 PROJETO DO SISTEMA DE CONTROLE

O objetivo geral do sistema de controle de atitude é rastrear uma trajetoria
de referéncia, em termos de velocidade angular e orientagdo em fungéo do tempo, na
presencga de incertezas de modelagem, perturbagdes externas e ruido de medida. Note
que o conceito de rastreamento é entendido como a minimizagao do erro, chamado erro
de rastreamento, entre o estado atual do sistema e o estado desejado, sendo o estado
definido em termos de velocidade angular e orientacéo, sinais estes medidos através
do sistema de instrumentacgao, e o conjunto de estados desejados parametrizados pelo
tempo é a chamada trajetoria de referéncia.

Para atingir este objetivo é necessario atenuar o ruido de medida inerente ao
sistema de instrumentacao e determinar comandos de atuacéo, a partir dos sinais de
medida, capazes de guiar o erro de rastreamento assintoticamente a zero.

Com o intuito de atenuar o ruido de medida, sera projetado um filtro digital
com uma carateristica passa-baixas no dominio da frequéncia, procurando rejeitar
as componentes de alta frequéncia dos sinais medidos e simultaneamente evitar a
distorcdo das componentes de baixa frequéncia devido a aplicacédo do filtro. Como
sera descrito nas proximas sec¢des, a dindmica do sistema a ser controlador possui
uma carateristica passa-baixas e por isso é necessario preservar as componentes de
baixa frequéncia do sinal medido, prevenir distorcbes causadas pelo filtro nesta faixa
de frequéncias e rejeitar as componentes de alta frequéncia, uma vez componentes
de alta frequéncia e alta magnitude ndo correspondem a resposta, em termos de
velocidade angular e orientagéo, do sistema dinamico a estimulos externos de alta
frequéncia, dada a sua caracteristica passa-baixas.

Ja a estabilizacao dos estados do sistema em torno da trajetéria de referéncia,
isto é, a garantia de que o erro de rastreamento tende a zero assintoticamente, é
garantida através do projeto de um controlador, ou seja, uma fungdo matematica que
determina um conjunto de comando de atuacao a partir de uma medida dos estados
do sistema.

Nas secbes subsequentes serdo apresentados o projeto do filtro digital e do
controlador que serao utilizados para realizar a estratégia de controle de atitude pro-
posta.

4.1 FILTRO DIGITAL BASEADO NA APROXIMACAO DE BUTTERWORTH

A presencga de ruido, isto é, flutuagdes aleatdrias, em sinais adquiridos utilizando
sensores € inevitavel e proveniente de varias fontes, como o ruido térmico gerado por
dispositivos eletrénico, interferéncia eletromagnética e a conversao analédgico-digital,
que produz ruido de quantizacdo. Uma vez que os comandos de atuagcado sao deter-
minados a partir dos sinais de medida, através de uma lei de controle, a presenca
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de flutuagdes aleatérias no sinal de medida implica em flutuacdes aleatérias, possi-
velmente de menor magnitude, nos comandos de atuacdo, o que pode levar a um
consumo de energia maior do que o esperado, a um comportamento oscilatério do
erro de rastreamento ou até mesmo a instabilidade do sistema. Sendo assim, com o
intuito de atenuar o ruido presente nos sinais de medida do sistemas de controle de
atitude proposto, sera projetado um filtro digital baseado na fungéo de aproximagéo de
Butterworth.

Ainda que o objetivo central da aplicacao dos filtros seja atenuar o ruido dos
sinais de medida, € necessario levar em consideracao também a distor¢cdo que pode
ser gerada pela aplicacao do filtro. A distorcdo é consequéncia do efeito do filtro, em
termos de atenuacao e defasagem, ndo ser 0 mesmo para todas as componentes de
frequéncia de um sinal, logo € necessario minimizar os efeitos de distorcdo em uma
banda de frequéncia de interesse para que o sinal filtrado preserve as caracteristi-
cas do sinal original. Neste contexto, escolhe-se a aproximacao de Butterworth para
realizar a sintese do filtro, uma vez que esta apresenta um bom compromisso entre
caracteristicas de atenuacao e de fase. Outras aproximagdes, como a aproximagao
de Bessel, possuem maior linearidade de fase, porém ha uma limitagao na sua capa-
cidade de atingir niveis baixos de atenuacdo na banda de frequéncias de interesse.
Aproximagdes como a de Chebyshev Inversa possuem boas caracteristicas de atenu-
acao, mas implicam em uma distorcado muito severa devido a sua baixa linearidade
de fase, isto é, sua capacidade de gerar uma defasagem uniforme em toda a banda
de frequéncias de interesse. Uma comparagao entre as respostas em frequéncia e no
tempo de diferentes funcdes de aproximacao pode ser encontrada em (FILHO, 1998).

O projeto do filtro é divido em trés etapas: determinacao da largura de banda
do sistema, determinacao do gabarito do filtro digital e de um filtro continuo protétipo
correspondente, e determinagédo dos parametros do filtro continuo protétipo e do filtro
digital. O projeto do filtro continuo protétipo é realizado com base no procedimento
descrito em (FILHO, 1998) e a transformacéao do filtro continuo para digital bem como
a especificacdo do gabarito do filtro continuo protétipo é feita com base em (ROWELL,
2008). Os filtros projetados nesta segédo serdo aplicados nos sinais de velocidade
angular do satélite, de orientacdo do satélite e de velocidade angular das rodas de
reacao.

4.1.1 Determinacao da Largura de Banda do Modelo Dinamico do CubeSat

A determinacgao da largura de banda do sistema de controle de atitude em ma-
Iha aberta é realizada baseando-se apenas na equacao que rege a velocidade angular
do sistema, dada pela equacgao (38). Isso porque a orientagdo do satélite pode ser
vista como a integracao no tempo da velocidade angular, operagao esta com caracte-
ristica passa-baixa, logo a largura de banda do sistema em termos de orientagao &€,
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necessariamente, menor do que a largura de banda em termos de velocidade angular.

Além disso, técnicas de analise de sistemas dindmicos no dominio da frequéncia
para determinagao de largura de banda sao tipicamente aplicadas a sistemas linea-
res, logo sera necessario linearizar o sistema em torno do ponto de equilibrio ws = 0
T, = 0. Embora a linearizagdo em torno do ponto de equilibrio ndo seja, em geral,
representativa o suficiente para caracterizar o comportamento do sistema de forma
global, baseando-se na andlise realizada em (GUO, Jinsheng et al., 2019) pode-se con-
cluir que a velocidade angular do satélite esperada no instante da separacao, quando
o satélite deixa o veiculo de langamento e entra em érbita, € menor do que 1rad/s
portanto a linearizacdo em torno do ponto de equilibrio, neste caso, é representativa,
uma vez que espera-se que esta seja a velocidade angular maxima para o sistema.

As equacdes que governam a dindmica da velocidade angular de um corpo
rigido caracterizam um sistema com multiplas entradas e multiplas saidas, portanto,
como apresentado em (SKOGESTAD, 2014), a forma mais apropriada de realizar esta
analise é através da decomposicao da matriz de transferéncia do sistema linearizado
em termos de seus valores singulares maximos.

Os valores singulares maximos correspondem ao ganho maximo em qualquer
direcdo das entradas do sistema. O conceito de direcdo das entradas é proveniente
do fato de que as entradas sao vetores, visto que o sistema possui multiplas entradas.
Como o ganho é medido em termos da razao entre as normas quadraticas dos sinais
de entrada e de saida, a relacdo entre o conjunto de vetores de entrada admissiveis
e o0 conjunto de normas destes vetores ndo € injetiva, e os ganhos aplicados a cada
componente do vetor n&o sédo, necessariamente, iguais. Dois vetores de entrada com
a mesma norma podem resultar em vetores de saida com normas diferentes, logo o
ganho é dependente da direcdo. Ao encontrar a direcdo que maximiza o0 ganho em
relacdo a uma unica saida, com vetores de entrada que possuem a mesma norma,
encontra-se, por consequéncia, um dos valores singulares maximos, definido como o
ganho resultante do processo de maximizagao.

Como a matriz de transferéncia do sistema linearizado pode ser parametrizada
pela frequéncia, os valores singulares maximos da matriz também sdo dependentes da
frequéncia. Realiza-se, entdo, a determinacao da largura de banda através da analise
da resposta em frequéncia dos valores singulares maximos.

A linearizacdo das equacdes de velocidade do sistema se da pelo truncamento
da expansao em série de Taylor, no segundo termo, da equacéao (38), desconside-
rando os torques ndo provenientes dos motores das rodas de reacao. A equacgao (54)
apresenta a linearizacdo em torno do ponto de equilibrio em sua forma geral.
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0 0
s~ J7 | —— [(Jsws + Jrwy) X @ ws + — [(Jsws + Jrwr) X @ wrl| +
s~ Jg 8ws[( sws + Jrwr) s] a0 St ey (Jsws + Jrwr) s] wu0 r]
0
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s 8Tr( r) "o r
(54)

O caélculo das derivadas sera realizado por etapas, de forma a tornar a deducao
mais compreensivel. Por conveniéncia os produtos vetoriais serao expressados em
sua forma matricial, sendo a matriz associada ao produto vetorial a x (-) representada
por [a]x. As equacdes (55) a (58) apresentam a simplificacdo da primeira expressao
do lado direito da equacéo (54).

0
873 [(szs + err) X ws] = 873 (szs X Wg + err X ws) (55)
0 [(Jsws + Jror) x @] = [sws]x——(ws)-
O sWs + Jr@yr s] = [UsWs X8a)s s (56)
0 0
[ws]x S (Jsws) + [err]x%s(ws) — [ws]x s (Jror)
0
s [(Jsws + Jrwr) x wg] = [Jsws]x — [ws]xJds + [Jror]x (57)
0
e [(Jsws + Jrwr) X wg] = [Jrowr]x (58)
ws ws=0

As equacdes de (59) a (62) apresentam a simplificacdo da segunda expressao
do lado direito da equacao (54).

0 0
a—a,r [(Js(l)s + Jr(l)r) X ws] = a—a,r (szs X Wg + Jr(l)r X (l)s) (59)
0 0
—— [(Jsws + Jrwr) X wg] = [Jsws]x——(ws)—
a(Dr a(Dr (60)
0 0 0
[wS]XE)_wr(JSwS) + [err]xa—wr(ws) - [wS]Xf)_wr(err)
0
w0, [(Jsws + Jrwr) X ws] = —[ws]xJr (61)
i[(Jw +Jrwr) X ws] =0 (62)
Fws sWs rr s 0,20

A versao simplificada da equacéao (54) é apresentada na equacao (63).

wg = J§1 [err]st - J§1 Ty (63)
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Uma vez que a equacgao (63) depende tanto do torque T, e das velocidades
angulares das rodas, é necessario levar em consideracao a dinadmica das rodas de
reacao, que por sua vez ja é linear, apresentada na equacéo (39). A matriz de estados
do sistema linearizado incluindo tanto a dinamica do satélite como a das rodas de
reacao € apresentada na equacgdo (64) enquanto a matriz de entrada é dada pela
equacao (65).

A= J§1[err]x 03x3 (64)
03x3 03x3
=
B - Jﬁ] (65)
r

Definidas as matrizes A e B, pode-se encontrar as curvas de valores singulares
maximos em func¢ao da frequéncia utilizando ferramentas computacionais.

Antes de prosseguir com a andlise dos valores singulares maximos € necessario
definir os valores numéricos de Js, Jr € w,. Sera especificado um conjunto de valo-
res nominais € em seguida se observara a variagao dos valores singulares maximos
conforme se altera os valores numéricos de Js, Jr € wr, explicitando os efeitos das
incertezas sobre a largura de banda do sistema.

O valor nominal de Js pode ser deduzido das especificacées do padrao Cubesat
(CUBESAT, 2014). Utiliza-se como valor nominal, entdo, o tensor de inércia de um
cubo com lado de 10cm e com massa de1,33kg uniformemente distribuida. A equacéo
(66) apresenta o calculo de um elemento da diagonal principal do tensor de inércia do
cubo, sendo que todos os outros elementos da diagonal principal sdo iguais a este e 0
os elementos restantes sao iguais a zero.

Js = %mL = 2,22 x 107 3kgm? (66)

O valor nominal da inércia de uma roda de reacao em relacao ao seu eixo
de rotagdo € dada pelo valor especificado em (GOMES; RICARDO, 2016), trabalho
em que o autor descreve e realiza o projeto de um sistema de rodas de reagao para
controle de atitude de Cubesat 1U. O valor especificado pelo autor é J, = 5,67 x 1077.

O valor nominal de velocidade das rodas de reacao € dado pela velocidade
maxima do motor escolhido para o projeto das rodas de reacgéo, w, = 4188rad/s.

As curvas dos valores singulares maximos em fung¢ao da frequéncia utilizado
parametros nominais sdo apresentadas na figura 14. Percebe-se que a magnitude dos
valores singulares decresce linearmente conforme a frequéncia aumenta, exceto em
torno da frequéncia de 0,295Hz, onde ocorre um pico. Inspecionando os autovalores
de A encontra-se os seguintes numeros: A = {0 + j1,8527,0 —j1,8527,0, 0,0,0}. Note
que, uma vez que Jg1 [Jrwr]x € uma matriz anti-simétrica, é esperado que a parte real
dos seus auto-valores seja nula. A parte imaginaria dos autovalores corresponde a
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Singular Values.
T

Singular Values (dB)

Frequency (Hz)

Figura 14 — Valores singulares maximos em funcao da frequéncia utilizando parame-
tros nominais

frequéncia, em rad/s, onde encontra-se o pico na magnitude dos valores singulares. A
analise da largura de banda resume-se, entao, a compreender os efeitos dos parame-
tros do sistema sobre os autovalores da matriz A, de forma a determinar qual a maior
frequéncia possivel na qual ocorre o pico quando se varia os parametros dentro de um
intervalo.

Serao analisados 0s seguintes conjuntos de parametros:

1. Js e Jr mantém seus valores nominais e analisa-se o sistema com 10%, 25%

50%, 90% e 100% do valor nominal de wy.

2. wr e Jr mantém seus valores nominais e analisa-se o sistema com 25%
50%, 100%, 125% e 150% do valor nominal de Js.

3. Js e wr mantém seus valores nominais e analisa-se o sistema com 10%
50%, 100%, 150% e 200% do valor nominal de Jy.

As figuras de 15 a 17 apresentam os resultados dos conjuntos de 1 a 3, res-
pectivamente. Verifica-se que a frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores
singulares aumenta conforme a velocidade das rodas de reacdo aumenta, diminui
conforme a inércia do satélite aumenta e aumenta conforme a inércia das rodas de
reagcdo aumenta. Sendo assim, pode-se analisar como pior caso aquele em que a
velocidade das rodas de reacao é a velocidade nominal especificada, visto que essa
€ a velocidade maxima, a inércia do satélite € 10% da inércia nominal especificada,
ainda que este seja um caso extremo, e a inércia da roda de reagéo é 200% da inércia
nominal, ainda que este seja um valor nao usual visto que o projeto de roda de reacao,
em geral, garante uma determinada inércia com baixo nivel de incerteza. Neste caso,
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Figura 15 — Frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores singulares em
funcao da velocidade das rodas de reagao
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Figura 17 — Frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos valores singulares em
funcéo da inércia das rodas de reacao

considerado pessimista, encontra-se a frequéncia na qual ocorre o pico dos maximos
valores singulares com o valor de 5,9Hz, como apresentado na figura 18, logo, para
garantir o uso de um valor conservador, estima-se a largura de banda do sistema em
24 Hz, aproximadamente quatro vezes o valor encontrado. A estimativa conservadora
se da devido a uma série de fendbmenos dindmicos nao modelados que podem fazer
com que o sistema tenha, na realidade, uma largura de banda maior, como perdas me-
canicas e torques externos provenientes da interagcdo com atmosfera, gerando torques
aerodinamicos.

4.1.2 Determinacao dos Gabaritos

A determinagao dos gabaritos, tanto do filtro digital quanto do filtro prot6tipo,
consiste em especificar a frequéncia de corte do filtro, a largura da banda de transicéo,
a atenuacdo maxima na banda de passagem e a atenuacdo minima na banda de
rejeicao. Todos os filtros serdo projetados com ganho de 0dB na origem, equivalente a
um ganho em escala linear igual a 1, uma vez que nao deseja-se amplificar os sinais
de medida, apenas atenuar o conteudo de alta frequéncia dos mesmos.

Baseado na analise da largura de banda do sistema, especifica-se a frequéncia
limite da banda de passagem do filtro digital em 24Hz. A frequéncia que define o inicio
da banda de rejeicao é especificada em 68Hz. Para garantir que a distor¢ao devido a
atenuacao na banda de passagem seja pequena, escolhe-se uma atenuagdo maxima
na banda de passagem de 0.1dB, que representa uma atenuagao de cerca de 1% da
poténcia do sinal. Por fim, escolhe-se uma atenuacao minima na banda de rejeicao de
20dB, o que corresponde a uma atenuacgao de cerca de 90% da poténcia do sinal.
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Figura 18 — Valores singulares maximos em funcao da frequéncia utilizando parame-
tros que implicam no pior caso
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Figura 19 — Gabarito do Filtro Digital Para os Sinais da Malha de Controle de Atitude
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De acordo com (ROWELL, 2008), quanto se utiliza o método de Tustin para dis-
cretizar um sistema linear continuo, a relagdo entre os valores numeéricos de frequéncia
no dominio digital e seus correspondentes no dominio continuo assume um carater
nao linear. Esta relacdo é descrita pela equacgéo (68), onde fs é a frequéncia de amos-
tragem. O método de Tustin € uma transformacao do dominio continuo para o dominio
discreto. Sua definicdo matematica em termos de s, varidvel usual do dominio de La-
place, e z, variavel usual do dominio da transformada Z, é apresentada na equacéao
(67), onde fs € a frequéncia de amostragem. Note que a frequéncia de amostragem
deve ser maior do que o dobro da frequéncia de inicio da banda de rejeigédo, caso
contrario, esta frequéncia, quando transformada para o dominio continuo, seria infinita.
Como o projeto do filtro digital sera projetado utilizando um procedimento de emulacao
de um filtro continuo, ou seja, o filtro digital € adquirido a partir de uma discretizacao
que leva a uma aproximacéao do filtro continuo, € necessario definir a frequéncia de
amostragem utilizada antes de prosseguir com o projeto.

z-1
S= 2fsZ 7 (67)
Q .
Qcontinuo = 2fstan <d/23—?sreto) (68)

Ha uma série de fatores que influenciam a escolha da frequéncia de amostra-
gem. Sabe-se que um condigcdo suficiente, mas nao necessaria, para que se possa
realizar a reconstrucdo do sinal de continuo a partir de um conjunto de amostras do
mesmo, de forma satisfatéria, € que a amostragem do sinal seja realizada com uma
frequéncia superior a frequéncia de Nyquist, ou seja, o dobro da maior frequéncia do
sinal, assumindo que o sinal possui banda limitada. Como, em geral, sistemas fisicos
nao produzem sinais com banda limitada, toma-se como maxima frequéncia do sinal
o limite da banda de rejeicao, a partir da qual as componentes de frequéncia tém sua
poténcia atenuada por um fator maior ou igual a 20dB, equivalente a 90% da poténcia
do sinal.

Embora seja intuitivo imaginar que a qualidade do filtro aumenta conforme a
frequéncia de amostragem aumenta, frequéncias de amostragem altas podem implicar
em filtros digitais instaveis. Mais precisamente, quando se considera a discretizagéo
pelo método de Tustin, ao escrever a variavel z em funcéao de s, como apresentado
na equacao (69), este comportamento fica evidente. Percebe-se que, nesta equagao,
quando a frequéncia de amostragem, denota por fs, € muito maior do que os valor
de s, a imagem da transformagéo se aproxima de 1. Isso significa que ao mapear
os polos da fung¢ao de transferéncia do dominio de s para o dominio de z, quando a
frequéncia de amostragem € muito maior do que a frequéncia associada a estes, 0s
polos transformados se aproximam do circulo unitario. Uma vez que o circulo unitério
representa o limite de estabilidade para sistemas lineares de tempo discreto, ou seja,
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polos com norma maior do que 1 implicam em sistemas instaveis, fica claro que um
aumento da frequéncia de amostragem prejudica a margem de estabilidade do filtro e
pode levar a uma resposta oscilatéria.

oo

1+2
1—

o

Z= (69)

N
uT"‘|m

Por fim, tendo estabelecido um limite inferior para a frequéncia de amostragem, a
frequéncia de Nyquist, e explicitando um motivo pelo qual a frequéncia de amostragem
nao pode ser arbitrariamente alta, resta um terceiro balizador da decisao referente a
frequéncia de amostragem, a razao sinal-ruido que espera-se no sinal de saida do
filtro. Na auséncia de um filtro, obtém-se uma raz&o sinal ruido dada pela equacéo (70),
uma vez que, assumindo ruido gaussiano branco, tém-se que a densidade espectral
de poténcia de ruido é constante, denominada Ny, em toda a faixa de frequéncias
entre 0Hz e a frequéncia de amostragem. Sendo assim, a aplicagéo de um filtro passa-
baixas ideal levaria a uma razao sinal-ruido como a dada na equacéo (71), onde f; € a
frequéncia de inicio da banda de rejeicao do filtro. A figura de mérito que sera utilizada
para determinar a frequéncia de amostragem do filtro € a razdo entre as razdes sinal-
ruido do sinal filtrado e do sinal ndo-filtrado, como apresentado na equacao (72). Nesta
equacao fica evidente o efeito da frequéncia de amostragem na capacidade do filtro de
atenuar o ruido no sinal de entrada, sendo que a fracdo da poténcia de ruido que sera
retirada pelo filtro € dada por f¢/fs. Escolhe-se entdo uma frequéncia de amostragem
de 500Hz, o que corresponde a fc/fs = 0,864, logo cerca de 86% da poténcia de ruido
sera filtrada. Note que um filtro passa-baixas realizavel apenas aproxima a funcao de
transferéncia de um filtro passa-baixas ideal, logo a sua capacidade de atenuar ruido
sera menor, embora n&o significativamente menor, do que o esperado a partir da figura
de mérito da equacao (72).

P..
SNRy = —o0ne 70)
P signal
SNR; = Nof, (71)
SNR; 1
== 72
SNR,; ~ fs (72)

Com isso, as frequéncias limite da banda de passagem e de inicio da banda de
rejeicao para o filtro continuo protétipo apds a aplicagéo da equagao (68) assumem 0s
valores de 24,18Hz e 72,54Hz, respectivamente. O gabarito do filtro continuo protétipo
é apresentado na figura 20
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Figura 20 — Gabarito do Filtro Continuo Protétipo Para os Sinais da Malha de Controle
de Atitude

4.1.3 Determinacao dos Parametros do Filtro

Inicialmente serdo determinados os parametros do filtro continuo protétipo e
em seguida os parametros do filtro digital serdo obtidos aplicando a discretizacédo pelo
método de Tustin no filtro continuo protétipo. As equacgdes utilizadas no projeto do filtro
podem ser encontradas em (FILHO, 1998).

O primeiro parametro a ser definido € a ordem do filtro, esta que pode ser
calculada utilizando a equagéo (73), na qual A,,j, € @ minima atenuagéo na banda de
rejeicao, Amax € a maxima atenuagado na banda de passagem e ws € a razao entre a
frequéncia limite da banda de passagem e a frequéncia de inicio da banda de rejeicéao,
ambas do filtro continuo. Realizando os calculos, encontra-se n > 3,803, logo a ordem
o filtro deve ser n = 4.

100,1Amin —1 1
>
n > /OQ (100,1Amax -1 > 2/09((1)3) (73)

A funcéo de transferéncia do filtro de Butterworth de quarta ordem é dada pela
equacéo (74), onde w¢ é a frequéncia limite da banda de passagem em rad/s e ¢
é definido pela equacgao (75). Substituindo os valores numéricos na equacao (74),
obtém-se a equacéo (76).

4

—1
WeE

T(s) = -1 —2 2 3 3., 4
s +2,61e77wes + 3,416 1wss? + 2,61 1wW3s + wge™!

g = 100,1Amax — 1 (75)
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Figura 21 — Resposta em frequéncia de magnitude do filtro continuo protétipo para os
sinais da malha de controle de atitude com gabarito

_ 3,491 x 10°
 s%+635,153 +2,017 x 10552 + 3,753 x 1075 + 3,491 x 109

Aplicando o método de Tustin para discretizar a equacao (76), obtem-se a funcao
de transferéncia da equacao (77).

T(s) (76)

_0,001859z% +0,0074362° + 0,0111522 + 0,007436 + 0,001859
- 74 -2,75923 + 2,.99122 — 1,486z + 0,2836

Para verificar o projeto do filtro, as respostas em frequéncia de magnitude tanto
do filtro protétipo quanto do filtro digital sdo apresentadas em conjunto com seus
gabaritos nas figuras 21 e 22, respectivamente. Pode-se perceber que ambos os
filtros atendem os requisitos de atenuacao nas faixas de frequéncia especificadas,
demonstrando que o projeto dos filtros esta correto em relagéo a especificacao.

Para realizar o filtro digital em software, € necessarios, ainda, utilizar a transfor-
mada Z inversa para recuperar a relagao de recorréncia que define o filtro no dominio
das amostras. O procedimento é apresentado nas equacdes de (78) (83).

T(2) (77)

_ z740,001859z* +0,00743623 + 0,0111522 + 0,0074362 + 0,001859

T(2) = 78
) z4 z4—-2,75923 + 2,99172 — 1,486z + 0,2836 (78)

~0,001859 +0,0074362~" +0,01115272 +0,00743627° + 0,0018592*

T(z
2) 1-2,759z1+2,99122—-1,4862z3 + 0,28362z4

(79)
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Figura 22 — Resposta em frequéncia de magnitude do filtro digital para os sinais da
malha de controle de atitude com gabarito

Y(z) _0,001859 +0,0074362”" + 00111522+ 0,0074362-3+ 0,0018502 o
Uz) - 1-2,75971 +2,991272 —1,4862°3 + 0,28362%

Y(2) [1 ~2,759z71 +2,991272-1,48623 + 0,2836z—4} -
(81)
U(z) [0,001 859 + 0,007436z~1 +0,01115272 + 0,0074362 2 + 0,001 8592_4}

yIn]—2,759y[n— 1] + 2,991y[n—2] — 1,486y[n— 3] + 0,2836y[n— 4] =

0,001859u[n] + 0,007436u[n — 1] + 0,01115u[n— 1] + 0,007436u[n — 3] + 0,001859u[n — 4]
(82)

y[n] =2,759y[n—1]-2,991y[n—2] + 1,486y[n— 3] — 0,2836y[n— 4]+
0,001859u[n] + 0,007436u[n—1] + 0,01115u[n— 1] + 0,007436u[n— 3] + 0,001859u[n—4]
(83)
A equacdo (83) apresenta a verséao final da relagédo de recorréncia que sera
utilizada para implementar o filtro, na qual y é a sequéncia de saida do filtro e u é a
sequéncia de entrada.

4.1.4 Determinacao da Largura de Banda dos Atuadores

A determinacgao da largura de banda dos atuadores é baseada na equacéo (47)
utilizando os parametros do motor selecionado em (GOMES; RICARDO, 2016). Tém-
se, entao Lph = 26uH, Rph = 16Q, kT = 9,02 x 1074 Nm/A, ke = 8,98 x 1074 V.s/rad
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Figura 23 — Reposta em frequéncia de magnitude da funcao de transferéncia do motor

e Vgc = 4V. O valor de inércia considerado para os motores € o mesmo utilizado no
projeto do filtro digital. A funcéao de transferéncia da equacao (47) é apresentada apo6s
a substituicdo dos valores numéricos na equacgéo (84).

H(s) = 0,003608
1,474 x 1071152 + 9,072 x 10765+ 8,096 x 10~/

A resposta em frequéncia de magnitude da funcao de transferéncia da equacgao
(84) é apresentada na figura 23. A partir da resposta em frequéncia determina-se que
a largura de banda do sistema é cerca de 0,015Hz.

Ainda que o projeto de um novo filtro para os sinais de medida referentes aos
atuadores poderia ser realizado com o intuito de tirar proveito da sua baixa largura
de banda para que o filtro rejeitasse a maior parte do ruido de medida, a aplicacao
de filtros digitais de baixa largura de banda e com alta frequéncia de amostragem é
limitada pelo fato de que ao discretizar o filtro, os polos da sua funcao de transferéncia
no dominio Z se aproximam do circulo unitario. Este fendmeno pode ser facilmente
percebido quando se inverte a relacdo dada pela equacéao (67), chegando a equacéao
(69). Nesta equacao, percebe-se que quando fs >> s, z ~ 1.

Embora o projeto do filtro sempre garanta que o mesmo sera estavel, o fato de
que os computadores digitais ndo sao capazes de representar os parametros do filtro
com precisao infinita faz com que a realizacao do filtro implique em um sistema instavel.
Por este motivo opta-se por utilizar o filtro projetado anteriormente para os sinais de
medida referentes as rodas de reacao, ainda que este ndo seja 6timo em termos de
atenuacao de ruido.

(84)
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4.2 PROJETO DO CONTROLADOR DE ATITUDE

O projeto do controlador de atitude consiste em definir um fungdo que mapeia
um conjunto de sinais de medida para um conjunto de comandos de atuacao de forma
a garantir a convergéncia assintética dos sinais de medida para um conjunto de sinais
que definem uma trajetéria de referéncia.

Nesta secao sera descrito o projeto de um controlador de atitude utilizando
técnicas de controle ndo-linear, assim como uma representacao para o erro de rastrea-
mento que acomoda as particularidades da representagao de atitude por quatérnions,
buscando lidar diretamente e de forma sistematica com as caracteristicas nao-lineares
das equacgdes diferenciais que regem a dindmica da orientagdo do satélite.

4.2.1 Variaveis Deslizantes

De acordo com (LOPEZ; SLOTINE, J.-J. E., 2021) variaveis deslizantes sdo
variaveis intermediarias cujo objetivo é reduzir a ordem de um modelo dindmico utili-
zado no projeto de controladores com o intuito de simplificar o mesmo, especialmente
quando de trata de controladores robustos ou adaptativos.

Em (LOPEZ; SLOTINE, J.-J. E., 2021) os autores definem uma forma especifica
de variavel deslizante para lidar com problemas de controle de atitude, apresentada
na equacao (85), onde w é o erro de velocidade angular, sgn(.)~é uma funcéao definida

pela equagao (86), A € uma matriz positiva definida diagonal, g° é a parte escalar e g
€ a parte vetorial do erro de atitude expressado como um quatérnion.

~0

s=w+2Asgn(q”)q (85)
1 se .>0

sgn(.) = (86)
-1 se .<0

A importancia da variavel deslizante especificada em (85) se da pelo fato de
que esta foi projetada para lidar com duas caracteristicas especiais do problema de
controle de atitude:

1. O grupo das rotagcdes em trés dimensdes, SO(3), ndo se comporta como
um espaco euclidiano. Embora os quatérnions que representam rotagdo em
trés dimensobes, logo sédo elementos do grupo SO(3), sejam representados
por quatro numeros reais, quando se trata de representacao de atitude, a
distancia entre dois quatérnions ndo é dada pela distancia euclidiana entre
dois vetores em um espaco de quatro dimensdes, mas sim por um terceiro
quatérnion que representa a rotacao que transformaria o primeiro quatérnion
no segundo.
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2. Existem sempre dois quatérnions, q e —q, que representam a mesma orien-
tacdo no espaco, porém utilizando a variavel deslizante (85) o controlador
sempre escolhera dentre os quatérnions equivalentes o que esta mais pro-
ximo da orientacao atual.

A variavel deslizante proposta serd utilizada como métrica de erro no sistema
de controle, isto é, o controlador sera projetado para estabilizar s em um valor nulo
dado que, como demonstrado em (LOPEZ; SLOTINE, J.-J. E., 2021), quando s = 0 0s
erros de atitude e de velocidade convergem para zero exponencialmente.

4.2.2 Linearizacao por realimentacao

A linearizag&o por realimentagéo é uma técnica de controle ndo-linear que con-
siste em projetar um controlador capaz de cancelar as ndo-linearidades de um sistema
de forma que o sistema em malha fechada seja linear, logo representa uma maneira
sistematica de lidar com as nédo-linearidades das equagbes diferenciais que descrevem
um sistema dinamico e, simultaneamente, garantir que as caracteristicas do sistema
em malha fechada possam ser especificadas utilizando principios da teoria de controle
linear. As limitagcoes e consideragdes formais sobre este método podem ser encontra-
das em (SLOTINE, J.; LI, 1991). Para aplicar esta técnica ao problema de controle em
questao, € preciso, inicialmente, analisar a dinamica da variavel deslizante da equacao
(85). Diferenciando no tempo a expressao Jss, obtém-se a equacéao (87).

Js§ = Jswvs + JsAsgn(q°)q (87)

Substituindo a equagéo (38) na equagéo (87), assumindo que a aceleragéo an-

gular da trajetéria de referéncia do satélite é nula e desconsiderando as perturbagdes,
chega-se na equacao (88).

~0

Js§ = —Ty + (Jsws + Jrwy) x ws + JsAsgn(@®)q (88)

Para realizar a linearizagao por realimentacao do sistema descrito pela equacao

(88), escolhe-se uma lei de controle descrita pela equacgéo (89), o que leva ao sistema
dindmico linear descrita pela equagéo (90), sendo K uma matriz positiva definida.

Tr =Ks+ (szs + Jr(l)r) X Wg + JSASgn(qo)a (89)

Js =—Ks (90)

A estabilidade do sistema descrito pela equacéo (90) pode ser verificada utili-
zando a teoria da estabilidade de Lyapunov.

Propde-se a fungéo de Lyapunov (91) e verifica-se que, de acordo com a equa-
cao (92), a derivada em relacao ao tempo dessa funcao é sempre menor ou igual a
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zero para qualquer valor de s. Uma vez que V(0) = 0 e que a fungcao de Lyapunov
proposta assume valores positivos para qualquer valor de s, pode-se concluir que o
sistema é estavel.

V(s) = %STJSS (91)
V(s)=s'Jss=-s"Ks (92)

Assim, conclui-se que o controlador proposto é capaz de estabilizar a orientacao
e a velocidade angular do satélite em torno de qualquer trajetéria com aceleragédo angu-
lar nula, sendo que a taxa de convergéncia da variavel deslizante a zero € determinada
pela escolha da matriz K de ganhos do controlador.

4.2.3 Efeitos das incertezas no controlador de linearizacao por realimentacao

Dado que o modelo descrito pela equacao dindmica (38) em conjunto com a
equacao cinematica (28) nao € uma descri¢ao perfeita do comportamento real do Cu-
besat, é necessario descrever explicitamente as incertezas do modelo antes de propor
um controlado capaz de lidar com tais incertezas. Com este objetivo, sao definidas as
seguintes grandezas:

« Js = Js— Js, onde Js é a estimativa do tensor de inércia total do satélite, Js
é o tensor de inércia real do satélite e Js é o erro de estimacéo.

« Jr = Jr— Jr, onde J; é a estimativa do tensor de inércia total das rodas de
reacdo, Jr é o tensor de inércia real das rodas de reacdo e J; é 0 erro de
estimacao.

As grandezas Js e Jy sdo chamadas de incertezas paramétricas, uma vez que
representam o erro de estimacao de parametros associados a fenémenos fisicos expli-
citamente considerados no modelo.

O modelo estimado da dindmica do Cubesat pode ser entdo representado pela
equacéao (93).

jsd)s = —Tr + <szs + Jr(l)r) X Wsg (93)

Um problema associado aos controladores projetados utilizando linearizacao
por realimentacao € o fato de que € necessario ter conhecimento exato do sistema para
se atingir o desempenho desejado. Em situac¢des praticas somente ha disponivel um
modelo que aproxima a dinamica do sistema, portanto uma descricdo mais adequada
do controlador (89) € dada pela equagao (94), na qual se usa o modelo dindmico
estimado para construir a lei de controle.

Tr =Ks+ <szs + ;]r(l)r) X Wg + JsASgn(aO)q (94)
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Utilizando a lei de controle baseada no modelo dindmico estimado, pode-se
escrever uma nova equagao para a dindmica da variavel deslizante, esta apresentada
na equacao (95), na qual se considera, também, as perturbacbdes desconhecidas.

JSS =T+ (szs + err) X g + Js)\SQn(E]O)é[—
(95)

Ks— <szs + err> x ws —JsAsgn(d°)g

De forma compacta, a equacao (96) expressa a dindmica da variavel deslizante
em termos dos erros de estimacao dos parametros.

Jss =—Ks+T- (szg + jr(l)r) X Wg— JsAsgn(f]O)a (96)

A estabilidade do sistema considerando as incertezas pode ser analisada uti-
lizando a mesma fungdo de Lyapunov proposta na equacado (91), sendo que sua
derivada, utilizando a equacao ?? ao invés da equacéao (90) para modelar o sistema
em malha fechada, é dada pela equacéo (97).

V(s)=sTJss=sT (-Ks+T - <jsws + J,w,) ¥ ws—Jshsgn(@®)@)  (97)

A derivada em relagédo ao tempo da fungédo de Lyapunov proposta nao assume,
necessariamente, valores negativos para qualquer valor de s, demonstrando que, uma
vez que o torque de perturbacao e os erros de estimacao sao desconhecidos, o sistema
pode ndo ser estavel, e mesmo que seja, a taxa de convergéncia da variavel deslizante
para zero nao pode ser determinada em tempo de projeto.

Sendo assim, é necessario modificar o projeto do controlador com o intuito de
garantir a estabilidade e o desempenho do mesmo, ainda que existam incertezas no
modelo. Para este fim sera utilizado um controlador por modos deslizantes.

4.2.4 Controle de Atitude Por Modos Deslizantes

Como discutido na anteriormente, varaveis deslizantes séo variaveis intermedia-
rias cujo objetivo € reduzir a ordem do modelo de um sistema dindmico. Além deste
uso, as variaveis deslizantes sdo comumente empregadas na implementagéao de con-
troladores por modos deslizantes, um tipo de controlador para sistemas lineares e nao-
lineares cuja funcao € mitigar os efeitos de incertezas paramétricas e nao-paramétricas
do modelo dindmico utilizado no projeto do controlador (SLOTINE, J.; LI, 1991).

O sinal de controle, quando se utiliza um controlador por modos deslizantes, é
produzido pela soma entre uma fungéo continua e uma descontinua. A fungao conti-
nua pode ser dada pelo controlador de linearizacao por realimentacao, o qual, como ja
apresentado, é sensivel a presenca de incertezas. Para lidar estas incertezas, a funcao
descontinua do controlador por modos deslizantes € projetada de forma a atuar na
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direcdo oposta a variacao da variavel deslizante com um sinal de controle constante
e de alta magnitude, assim, se a perturbacao que fez com que a variavel deslizante
se distanciasse do seu ponto de equilibrio tiver uma magnitude menor do que o sinal
de controle gerado, a variavel deslizante tende, novamente, ao seu ponto de equili-
brio apbs a acao do controlador. Logo, quando se trata de controladores por modos
deslizantes assume-se que as incertezas possuem um limite superior. Esta hipétese
€, na realidade, necessaria para todos os sistemas de controle realizaveis devido aos
limites dos atuadores, isto €, a maior parte dos atuadores reais satura em uma deter-
minada condi¢ao de operacao, fazendo com que qualquer perturbagédo constante com
magnitude maior do que a condi¢ao de saturacdo do atuador tenda a desestabilizar o
sistema.

Matematicamente, um controlador por modos deslizantes pode ser descrito pela
equacao (98), onde I € uma matriz de ganhos a ser projetada e, diferentemente da
funcéo sgn(.) definida pela equacao (86), a funcao sgn*(.) resulta em um vetor cujas
componentes sdo definidas pela equacao (99).

T, =T, +Isgn*(s) (98)
. 1 se .>0
97 L= -1 se .<0 99)

Para avaliar o uso do controlador por modos deslizantes, substituindo-se a
equacao (98) na equacao (96) e obtém-se a equacgéao (100), que descreve a aplicacao
do controlador por modos deslizantes ao controle de atitude na presenca de incertezas
quando a parcela continua do controlador por modos deslizantes é dada pela equacao
(94).

Jss =—-Ks— I'sgn*(s) +T- (szs + jrwr) X Wg— .]sAsgn(éo)q (1 00)

A estabilidade do sistema descrito pela equac¢éo (100) pode ser provada utili-
zando a fungao de Lyapunov da equacao (101) e sua derivada em relagdo ao tempo
apresentada na equacéao (102), na qual assume-se que a horma do vetor que agrega
todas as incertezas tem um limite superior representado por || F||. O termo s’ rsgn(s)
tem como fungao gerar sinais de controle que atuam no sentido contrario das pertur-
bacodes, logo se este termo for maior do que o limite superior da perturbacédo gerada
pelas incertezas, o sistema é estavel no sentido de Lyapunov em torno do ponto de
equilibrio s = 0 dado que, neste cenario, a funcédo de Lyapunov é positiva definida, sua
derivada € sempre negativa ou igual a zero e V(0) = 0.

V(s) = %STJSS (101)
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V(s) < sTJss =—K||s||°—s'rsgn*(s)+ s F (102)

A principal desvantagem do controlador por modos deslizante é o uso de uma
funcao descontinua. Esta funcao pode implicar em uma alternacao de alta frequéncia
entre valores maximo positivos € minimo do sinal de controle, gerando oscilacées no
sinal de saida do atuador, possivelmente levando a um comportamento indesejado.
Este fendmeno indesejado é conhecido como chattering (UTKIN; LEE, H., 2006). Para
mitiga-lo substitui-se a funcao sgn*(.) por uma fungéo continua que se comporta exata-
mente como sgn*(.) quando seu argumento é maior do que um determinado valor, isto
€, para um determinado valor de s a funcao continua deve saturar em 1 ou —1 e deve
se manter em 0 quando s = 0. Neste projeto a funcdo sgn*(.) sera substituida pela
funcéo tangente hiperbdlica, visto que esta possui todas as caracteristicas desejadas.

Como descrito em (SLOTINE, J.; LI, 1991), a introduc&o de uma funcéo continua
para substituir a funcao sgn*(.) implica em uma perda da capacidade do sistema
de garantir um erro de rastreamento nulo, isto €, garantir que s = 0 durante toda a
operagao do sistema, porém, é possivel limitar o valor maximo da norma da variavel
deslizante, logo limita-se o valor maximo da norma do erro de velocidade angular e do
erro de orientagao.

Sabe-se que fanh;(bs;) ~ 1 quando bs; = 2, sendo s; a i-eésima componente de
s, logo pode-se determinar o valor de b de forma que o sinal de controle proveniente
da parcela do controlador que é fungao da tangente hiperbdlica seja maximo quando o
valor absoluto da variavel deslizante atinge um limite superior, denominado &. A relagéao
entre b e xi € dada pela equacéao (103).

b= z (103)

Dada a definicdo da variavel deslizante pela equacao (85), fica claro um limite
para a sua magnitude implica também em um limite para os erros de velocidade angular
e de orientacao, sendo o erro absoluto maximo de velocidade angular igual ao valor
maximo absoluto da variavel deslizante, e o valor maximo de uma das componentes
vetoriais do quatérnion que representa o erro de atitude dado pela equacao (104).

§

Gi=3 (104)

Dada a estrutura do controlador por modos deslizantes, o seu projeto se resume
a definir os ganhos I', K e A para que se garante um determinado limite superior para
o erro de orientacdo e se atenda a uma especificagcdo da taxa na qual a variavel
deslizante deve aproximar de zero.
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4.2.5 Determinacao dos Ganhos do Controlador

A determinacao dos ganhos do controlador proposto depende de um conjunto
de especificagbes do sistema em termos de desempenho e robustez. O erro maximo
de orientacao é especificado em 0,2°, um valor aceitavel para satélites de pequeno
porte de acordo com (PSIAKI, 2000). De acordo com (LOPEZ; SLOTINE, J.-J. E.,
2021) pode-se escolher A para que se garanta uma taxa de convergéncia para o erro
de atitude. O ganho K pode ser determinado a partir de uma especificacdo do tempo
de acomodacao, isto €, 0 tempo necessario para que a resposta ao degrau do sistema
atinga 95% do seu valor de equilibrio. Esta especificacdo de desempenho é usual
para sistemas lineares (FRANKLIN; POWELL; EMAMI-NAEINI, 2010) e, neste cenario,
s6 pode ser utilizada quando se negligencia o efeito das incertezas no modelo, logo
assumindo que o sistema em malha fechada se comporte como um sistema linear. A
matriz I pode ser utilizada para determinar a maior perturbacéo limitada que pode ser
rejeitada pelo sistema com garantia de estabilidade.

A determinacgéao da matriz de ganhos K pode ser realizada utilizando a equacao
(90), que representa a dindmica da variavel deslizante quando os erros de estimagao
sdo nulos. Escolhendo K como uma matriz positiva definida, diagonal com compo-
nentes iguais, as diferentes componentes do vetor s sdo desacopladas, levando a um
conjunto de equacdes escalares da forma descrita na equacao (105), uma equagao
diferencial de primeira ordem linear e homogénea que implica em uma dinamica es-
tavel com constante de tempo 7 = Js,ik/_1- Dado a estimativa para o valor maximo de
Jgjcomo Jg; = 1,5 x 2,22 x 10‘3kgm2, e especificando que a constante de tempo
deve assumir o valor de 33,33s para que se tenha um tempo de acomodacao de 100s,
pode-se calcular k; ~ 1 x 1074,

Sj = —f’,is (105)

A taxa de convergéncia do erro de atitude em funcéao de A, quando assume-se
que essa matriz € uma matriz diagonal com todos os elementos nao-nulos iguais e
positivos, € Aj|gg|. Como esta taxa varia em fungéo de |qp|, especifica-se a taxa de
convergéncia para um valor médio, |qy| = 0,5. Define-se A; = 30, 0 que equivale a um
tempo de acomodacao igual a 200ms.

Como apresentado em (SLOTINE, J.; LI, 1991), a relacédo entre os elementos
da matriz A e a margem de atraso temporal, quando se considera A como uma matriz
diagonal com todos os elementos nao-nulos positivos e iguais, é dada pela equacao
(106), onde T, € o maximo atraso temporal. Logo, para A; = 30, encontra-se uma
margem de atraso temporal de 7ms.

A= —— (106)
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Como o torque maximo dos atuadores é de 2,22 x 10*N.m, de acordo com a
especificacdo apresentada em (GOMES; RICARDO, 2016), escolhe-se ' como uma
matriz diagonal com todos os elementos ndo-nulos positivos, iguais e assumindo o valor
2,22 x 1074, logo a maior perturbagio constante que pode ser rejeitada pelo sistema
€ igual a maior perturbagao constante que pode ser rejeitada dadas as limitacées do
atuador.

Dada a especificacdo do erro maximo de orientagao, pode-se calcular o quatér-
nion gmax = 0,999991667 +i0,0017 +,0,0017 + k0,0017 que representa este erro. Logo,
uma vez que a matriz de ganhos A foi definida, utiliza-se a equacao (103) para calcular
b ~ 40.

Com a definicao destes parametros conclui-se o projeto do controlador.

4.3 CONSIDERAGCOES QUANTO AO CONSUMO DE ENERGIA

No contexto dos CubeSats, o consumo de energia do sistema de controle de ati-
tude é um fator determinante para sua aplicabilidade, dado que a energia é um recurso
escasso no ambiente espacial, especialmente devido ao fato de que tanto a fonte de
energia, em geral painéis fotovoltaicos, e os dispositivos de armazenado s&o minia-
turizado, logo possuem capacidade de geracdo e armazenamento, respectivamente,
limitados pelas suas dimensdes.

Para deduzir um limite superior para o consumo de energia do sistema de con-
trole durante uma manobra, utiliza-se a poténcia maxima dos atuadores, definida em
(GOMES; RICARDO, 2016) com o valor de 1,28W, e o tempo de acomodacéao espe-
cificado no projeto da lei de controle, no caso, 100s. Com ambas as especificacoes,
determina-se que a maxima energia consumida durante o periodo de acomodacédo da
variavel deslizante, isto é, entre o instante em que o comando para efetuar a manobra
foi recebido e o instante em que a variavel deslizante assume 95% do seu valor em
regime permanente, € Emax = 1,28 x 100 = 128J.

Dada a estimativa de maxima energia necessaria para realizar uma manobra, 0
subsistema do CubeSat responsavel por gerenciar os recursos energéticos do satélite
como um todo deve garantir que no instante em que uma manobra deve ser executada
ha, pelo menos, 128J de energia disponivel para uso exclusivo do sistema de controle
de atitude, considerando apenas o consumo dos atuadores. Ainda devem ser adicio-
nados a essa estimativa o consumo energético dos microcontroladores, sensores e
demais dispositivos de poténcia, como conversores estaticos, envolvidos na operacao
do sistema de controle de atitude.
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4.4 CONSIDERACOES FINAIS

Nesta secéao foi especificada a estratégia de controle que sera utilizada para
realizar o sistema de controle de atitude proposto.

O gabarito do filtro em malha aberta, utilizado para atenuar o ruido nos sinais
de medida, foi deduzido a partir de uma estimativa para largura de banda do sistema
dindmico a ser controlado e de um conjunto de requisitos de atenuacéao, pautados na
necessidade de evitar a distorgdo da componentes de frequéncia do sinal pertencentes
a banda de passagem e, simultaneamente, atenuar significativamente a poténcia do
ruido na banda de rejeicdo. A aproximacgao de Butterworth foi utilizada para encontrar
uma funcao de transferéncia que atenda aos requisitos do gabarito de discretizada
pelo método de Tustin para que se possa definir uma relagao de recorréncia que pode
ser, de fato, implementada em um computador digital.

Apresentou-se, também, o projeto de uma lei de controle que se baseia na defini-
cado de uma variavel deslizante capaz de capturar as peculiaridades da representacéo
de atitude por quatérnions e em duas técnicas comumente utilizadas para o controle
de sistemas nao-lineares: a linearizagao por realimentagcéo e o controle por modos
deslizantes. A parcela da lei de controle referente ao controlador por linearizagao por
realimentacao tem como finalidade alcancar uma dindmica em malha fechada que se
comporte como um sistema dinamico linear, enquanto a parcela referente ao controle
por modos deslizantes tem como finalidade mitigar o efeito de incertezas paramétri-
cas, nao-paramétricas e perturbagdes externas sobre o desempenho do sistema de
controle, especialmente em termos de erro em regime permanente.

Embora tanto o filtro como o controlador estejam totalmente especificados, resta
ainda especificar a sua implementacao em software, de forma que a estratégia de
controle seja, de fato, realizdvel em computador digital.



77

5 ARQUITETURA DE SOFTWARE CENTRADA EM DADOS

A implementagdo do sistema de controle de atitude é especificada em termos de
SmartData, sendo essa especificacdo baseada no parametros que definem o conjunto
de SmartDatas que representa o sistema.

Ainda que uma implementacdo de SmartData se encarregue de gerenciar os re-
cursos a nivel de sistema operacional que sdo necessarios para execuc¢ao do software,
a implementacao da estratégia de controle ndo € definida por essa abstracao, sendo
assim, ainda é necessario construir uma arquitetura de software modular e reutilizavel
para a estratégia de controle.

5.1 MODELAGEM DO SISTEMA BASEADA EM SMARTDATA

As caracteristicas dos diferentes SmartDatas que representam os componentes
do sistema de controle e sua interacdo podem ser capturadas por diagramas como o
apresentado na figura 24. Neste diagrama, atribui-se a cada um dos SmartDatas que
representam sensores ou atuadores uma unidade Sl, ou uma unidade digital acompa-
nhada do tamanho da sua representacdo na memoéria, € um nome. Como apresentado
em (FROHLICH, Anténio A.; RESNER, 2018) o tamanho da representacdo na me-
méria dos SmartDatas com unidades Sl é deduzido da propria unidade. As arestas
que conectam dois SmartDatas apresentam suas propriedades quanto a atualizacao
dos seus valores. Para SmartDatas que operam como sensores e tém seus valores
atualizados periodicamente, especifica-se nas arestas o periodo de atualizagédo, dado
pelo primeiro valor da tupla, e o Expiry, dado pelo segundo valor da tupla. Quando nao
h& nenhuma especificagdo nas arestas, os SmartDatas tem seus valores atualizados
quando um evento € detectado. Para este caso, os expiries dos SmartData que repre-
sentam os atuadores ndo sédo apresentados porque sao deduzidos dos expiries dos
sensores.

A partir do diagrama tém-se, entdo, que o sistema é composto por 7 sensores,
um controlador e trés atuadores.

Dentre os sensores ha aqueles responsaveis por medir a velocidade angular do
satélite na unidade de rad/s, aqueles responsaveis por medir a velocidade angular das
rodas de reagado na unidade de rad/s e um sensor responsavel por medir a orientacao
do satélite na unidade digital denominada quatérnion, composta por quatro numeros
que utilizam uma representacao de ponto flutuando e ocupam quatro bytes na memoria
cada um. Todos os sensores tém seus valores atualizados a cada 2ms, de acordo com
a frequéncia de amostragem definida no projeto do sistema de controle, e estes valores
podem ser utilizados até 7ms apds a atualizacdo sem comprometer o funcionamento
do sistema, uma vez que esta foi a margem de atraso temporal especificada no projeto.
Todos os sensores operam no modo advertised.
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Os atuadores sao definidos pelos dados utilizados para comandar os atuadores,
a razao ciclica, representada em inglés como duty cycle. Estes SmartDatas operam
no modo commanded € tem seus valores atualizados pelo controlador. Sua unidade é
uma unidade digital que constitui um numero representado por um ponto flutuante que
ocupa quatro bytes na memoria.

O controlador é representado por um SmartData que 1é os dados de todos os
sensores, calcula os comandos de atuacdo baseado em uma funcéo, no diagrama
denominada por control(), e atualiza os SmartDatas referentes aos comandos de
atuacdo. A funcéo control () é chamada uma vez que os valores de todos os sensores
foram atualizados desde a ultima vez que a fungao foi chamada, sendo assim, sempre
que um sensor foi atualizado, 0 mesmo notifica 0 SmartData do controlador, o qual
mantém a informacao referente a quais SmartDatas ja foram atualizados.

A implementagéo do sistema de controle utilizando SmartData se reduz, entéo,
a instanciar todos os SmartDatas presentes no diagrama utilizando os parametros
especificados.

5.2 ARQUITETURA DE SOFTWARE DO SISTEMA DE CONTROLE

A arquitetura do software que implementa a estratégia de controle é construida
de forma a abstrair o funcionamento interno do sistema, expondo apenas uma interface
com um método que calcula os comandos de atuacdo utilizando as medidas dos
sensores, de forma que este método possa ser fornecido como parametro para o
construtor de um SmartData que representa um controlador. Essa interface funciona
como uma fachada.

Para garantir que vérias estratégias de controle possam ser representadas pela
mesma arquitetura e que a inclusdo de novos componentes de software na estratégia
de controle seja simples e agil, garantindo a escalabilidade da arquitetura, modela-se
a estratégia de controle como uma cadeia de responsabilidade, sendo que cada um
dos manipuladores da cadeia de responsabilidade representa um estagio da estratégia
de controle, de forma que os sinais de medida sao processados sequencialmente por
cada um dos estagios.

O diagrama de classes apresentado na figura 25 representa a estrutura do
sistema de controle de atitude proposto.

Neste diagrama, a interface AttitudeControlSystem representa a fachada de-
finida para o sistema. Uma classe concreta SlidingAttitudeControlSystem imple-
menta a fachada e armazena uma referéncia ao primeiro manipulador da cadeia de
responsabilidade, logo uma chamada para o método handle () definido na interface do
manipulador, cujo nome é ControlSystemComponent inicia 0 processamento das medi-
das. Quando o ultimo componente da cadeia de responsabilidade finaliza sua tarefa, o
controle da execucao retorna para o SmartData que representa o controlador para que
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Figura 24 — Modelo baseado em SmartData
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<<Interface>>
AttitudeControlSystem

+ UpdateControlSignal ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ): void

Sliding Attitude Control System <<Interface>>
Cor Y Component

- controlSystemChainHead: ControlSystemComponent 2 g K
+ handle ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ) : void

+ setNext ( component: ControlSystemComponent ) : void

+ UpdateControlSignal ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ): void

ButteworthFilterBank

- filterBank: ButterworthFilter(]

- filterSignals( dto: SatelliteAttitude AndControlDTOSlidingDecorator ): void
+ handle ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ): void
+ setNext ( component: ControlSystemComponent ): void

SlidingModeController

- feedbackLinearizationGains: Matrix

- slidingModeGains: Matrix

- satelliteModel: SatelliteDynamicsModel
- boundaryLayerThickness: float

- computeControlSignal( dto: SatelliteAttitude AndControlDTOSlidingDecorator): void
+ handle ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ): void
+ setNext ( component: ControlSystemComponent ): void

MotorDriverController

- motorParameters: MotorParameters

- computeDriverCommands( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTOSIlidingDecorator ): void
+ handle ( dto: SatelliteAttitudeAndControlDTO ): void

- inputGains: float(] + setNext ( component: ControlSystemComponent ): void
- outputGains: float[]

- inputsBuffer: CircularBuffer
- outputsBuffer: CircularBuffer

- filterSignal( sample: float ) : float —‘

SatelliteDyr i MotorParameters
+ loadlnertia: float

+ resistance: float

+ torqueConstant: float
+ velocityConstant: float
+ dcBusVoltage: float

ButterworthFilter

- reactionWheelsInertiaTensor: Matrix
- satellitelnertiaMatrix: Matrix

- InverseDynamicsTorque(dto: SatelliteAttitudeAndControlDTOSIlidingDecorator): Vector

<<bind>> |
<Template -> float> : Template: T
<<Interface>> <<Interface>>  t-----roreeseeenooopeend
Iter: llecti Iterator
. +next():T
+ Getlterator(): Iterator + hasNext (): boolean

CircularBuffer :
- buffer: T[] CircularBufferlterator

iTe

. :‘E'?c":tlm - nextltemindex: int
: li:ﬁ I[;]omean * - itemsVisited: int

- buffer: CircularBuffer

+ push (item: T ): void

+ Getlterator(): lterator +next():T

+ hasNext (): boolean

Figura 25 — Diagrama de Classes do Sistema de Controle

0 mesmo copie os valores referentes aos comandos de atuag&o para os SmartDatas
que representam os atuadores.

O funcéao que inicia a computacao dos comandos de atuacao recebe como
argumento uma referéncia a um objeto de transferéncia de dados, apresentado na
figura 26, que sera alterado pelos componentes do sistema de controle.

A implementacédo da estratégia de controle proposta consiste em definir um
conjunto de componentes que implementam a interface ControlSystemComponent €
arranja-los em uma cadeia de responsabilidade. Para este fim, defini-se um banco
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SatelliteAttitudeAndControlDTO

- satelliteAngularVelocity: vector

- reactionWheelAngularVelocities: vector
- attitude: quaternion

- referenceAttitude: quaternion

- referenceSatelliteVelocity: quaternion

- controlTorque: vector

- actuatorCommands: vector

Figura 26 — Objeto de transferéncia de dados do sistema de controle de atitude

de filtros, abstraido pela classe ButterworthFilterBank, um controlador por modos
deslizantes, abstraido pela classe SlidingModeController e uma entidade cuja repen-
sabilidade é traduzir os comandos de controle em termos de torque em comandos de
controle em termos de razdo ciclica, abstraida pela classe MotorDriverController.
Como esperado, o primeiro manipulador da cadeia de comandos € o banco de filtros,
o segundo é o controlador por modos deslizantes e o terceiro € o controlador dos
motores.

O diagrama apresentado na figura 27 representa o fluxo de execucao da estra-
tégia de controle. Para simplificar o diagrama, considera-se, explicitamente, apenas
um sensor e um atuador. A execug&o se inicia quando um sensor adquire uma nova
amostra, evento este que ocorre periodicamente, e em seguida atualiza o valor do seu
respectivo SmartData e notifica 0 SmartData que representa o controlador com o intuito
de informa-lo que uma nova amostra esté disponivel. Se todos os SmartDatas ainda
nao tiverem sido atualizados neste ciclo de execucéo, o processo termina e s6 sera
iniciado novamente quando um outro SmartData que representa um sensor atualizar o
seu valor de medida. Caso todos os SmartDatas que representam sensores ja tenham
sido atualizados neste ciclo de execugao, ao receber a notificacdo do ultimo Smart-
Data atualizado, o SmartData que representa o controlador chama o banco de filtros
para que o mesmo filtre dos sinais de medida. Em seguida o banco de filtros chama
o controlador, que realiza o céalculo dos sinais de controle. Este por sua vez chama
o controlador do driver do motor para que ocorra a transformacdo de um comando
de torque para um comando de razao ciclica. O fluxo de execucgao retorna, entéo, ao
SmartData que representa o controlador, que atualiza os valores dos SmartDatas que
representam atuadores e os notifica para que os mesmos realizem a requisicao do
comando de atuacéo aos transdutores.

Como este sistema de controle especifico exige uma representagcédo do erro de
rastreamento em termos de uma variavel deslizante, defini-se um novo objeto de trans-
feréncia de dados, chamado SatteliteAttitudeAndControlDTOSlidingDecorator €
definido na figura 28, que decora o objeto de transferéncia original, adicionando um
método que calcula e retorna a variavel deslizante baseada nos atributos do objeto de
transferéncia de dados original.

O controlador por modos deslizantes também exige um modelo da dindmica do
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Sensor Sensor Controller Butterworth Sliding Mode Motor Driver Actuator Actuator
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Figura 27 — Diagrama de Atividades do Sistema de Controle

satélite para gerar a parcela do sinal de controle que realiza a linearizagao por realimen-
tacdo, para este fim define-se uma classe SatelliteDynamicsModel que implementa
essa funcionalidade.

A implementagédo dos filtros digitais é realizada com o auxilio de um buffer
circular, uma estrutura de dados que utiliza um bloco fixo de memdria para armazenar
um conjunto de amostras de um de sinal, sendo que toda vez que uma amostra nova
€ inserida, a amostra mais antiga que estava armazenada no buffer é descartada. O
buffer circular implementa este comportamento sem a necessidade de rearranjar os
dados que estdo nele armazenados quando uma nova amostra € inserida. Para que
isso seja possivel, é necessario manter referéncias a posicao na meméria na qual esta
armazenada a amostra mais antiga. Esta referéncia ndo é, necessariamente, exposta
a outros objetos que consomem o buffer circular, logo néo é possivel ter conhecimento
prévio sobre o endere¢co do bloco de meméria no qual se encontra uma amostra
especifica armazenada no buffer. Por esse motivo, implementa-se um iterador para o
buffer circular que inicia a travessia pelo buffer a partir da amostra mais recente e 0
percorre na direcao da amostra menos recente.

A vantagem dessa arquitetura se da pelo fato de que a adicao de um novo es-
tagio de processamento, como um novo filtro ou um controlador PID para o motor, se re-
sume a adicionar uma nova classe que implementa a interface ControlSystemComponent
e inserir uma instancia de um objeto dessa classe na cadeia de responsabilidade, sem
a necessidade de alterar os componentes de software que consomem a estratégia de



Capitulo 5. Arquitetura de Software Centrada em Dados 83

SatelliteAttitudeAndControlDTO

- satelliteAngularVelocity: vector

- reactionWheelAngularVelocities: vector
- attitude: quaternion

- referenceAttitude: quaternion

- referenceSatelliteVelocity: quaternion

- controlTorque: vector

- actuatorCommands: vector

SatelliteAttitudeAndControlDTOSlidingDecorator

- satelliteAttitudeAndGontrolDto: SatelliteAttitudeAndControlDTO e

+ SlidingVariable(): vector

Figura 28 — Objeto de transferéncia de dados do sistema de controle de atitude deco-
rado para calcular a variavel deslizante

controle. Percebe-se também que a implementacao de uma estratégia de controle com-
pletamente diferente também se reduz a definir novos componentes e possivelmente
um decorador diferente para o objeto de transferéncia de dados.

5.3 CONSIDERAGOES FINAIS
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6 SIMULACAO

Para validar a estratégia de controle proposta utiliza-se o Gazebo, uma fer-
ramenta de simulacdo de sistemas roboticos complexos munida de um solver de
equacoes diferenciais ordinarias para resolver as equacoes que regem a dindmica de
corpos rigidos (FOUNDATION, 2014).

Além de simular a fisica do sistema a ser controlado, é necessario simular,
também, a execucao do software de controle. Para este fim, utiliza-se a integracao do
Gazebo com o ROS2, um conjunto de bibliotecas e ferramentas de desenvolvimento
de software para sistemas mecatrénicos (ROBOTICS, 2022a). A implementacéo de
um sistema utilizando ROS2 consiste em definir uma rede de processos que realizam
tarefas especificas e trocam mensagens entre si (ROBOTICS, 2022b) em uma rede
que segue o padrao publish/subscribe.

Essas ferramentas foram escolhidas para realizar a simulagdo do sistema de
controle de atitude devido ao desempenho do solver de equacdes diferenciais do
Gazebo, de forma que a dindamica do CubeSat pode ser simulada em tempo real, e
devido ao fato de que este simulador foi construido visando a integracdo com ROS2,
com o intuito de garantir que a maior parte do software de controle implementado para
realizar a simulacao possa ser reutilizada para controlar um sistema real.

A figura 29 apresenta graficamente a relacéo entre as diferentes partes do sis-
tema simulado. A dindmica do CubeSat é avaliada pelo solver de equacdes diferencias
do Gazebo. Os sensores e atuadores também sao simulados pelo Gazebo na forma de
plugins, cuja responsabilidade é publicar as medidas dos sensores simulados na rede
de processos do ROS2, receber os comandos para os atuadores através da dessa
mesma rede e atualizar, neste caso, os valores de torque que estao sendo utilizados
pelo simulador para resolver as equacodes diferenciais de acordo com os comandos
recebidos. Os sensores e atuadores simulados sao abstraidos como Transducers,
dentro do contexto de SmartData, logo os valores dos SmartDatas que representam
sensores sao atualizados sempre que o simulador publica as novas medidas simuladas
e os torques aplicados ao corpo rigido séo atualizados sempre que os SmartDatas que
representam atuadores tém seus valores atualizados. Por fim, tém-se a implementa-
cao em software da estratégia de controle que fornece ao SmartData que representa
o controlador uma funcéo que calcula os comandos de atuacao a partir das medidas
dos sensores.

A estratégia de controle é avaliada pela sua capacidade de seguir uma trajetoria
de referéncia em condi¢des ideais, na presenca de ruido de medida de diferentes
intensidades, na presenca de incertezas paramétricas de diferentes magnitudes e sob
efeito de perturbacdes externas constantes. A perturbagao externa constante assume o
valor de 1 x 10~/ N.m, um limite superior para esta grandeza utilizado em (GERHARDT,
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‘ Sistema de Controle ‘
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‘ SmartData ‘
f v |
Transducers
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Gazebo Physics Engine

Figura 29 — Visao geral da hierarquia dos componentes da simulagéo

2010).

A trajetoria de referéncia utilizada na simulacao é derivada da tarefa de apon-
tamento para o Nadir, isto €, para o centro da 6rbita circular do satélite. A equacao
(107) apresenta uma expressao para calcular a magnitude da velocidade angular de
referéncia para esta trajetoria, sendo a sua dire¢cao perpendicular ao plano que contém
a orbita (RIGO et al., 2021). Nesta equacgao G representa a constante gravitacional,
me representa a massa da Terra, Re representa o raio médio da terra e h a altitude
da drbita. Considerando uma érbita a uma altitude de 600km, obtém-se uma veloci-
dade angular de referéncia com magnitude aproximadamente igual & 1 x 10~3rad/s. A
direcdo da velocidade angular é dada pelo vetor unitario @ = [-0,217,0,965, 0,147].

Dor = Gme
ref (Re + h)3
Baseando-se a na relacdo entre a velocidade angular de um corpo rigido e
sua orientacdo no espaco, pode-se definir o quatérnion de referéncia da trajetéria em
questédo utilizando a equacao (108).

(107)

wrerl|9y | g sin(I@rerlldt

Qref(t) = COS(T) +wsin 5 ) (108)

6.1 IMPLEMENTAGCAO DO SMARTDATA EM ROS2

Da maneira que foi proposta, a simulagao do sistema de controle depende de
uma implementacdo do SmartData em ROS2.
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As aplicacdes desenvolvidas utilizando ROS2 sdao modeladas como uma série
de mddulos capazes de processar informacédo e trocar mensagem entre si. Estes
mddulos sdo chamados nodo. Esta representacao pode ser diretamente mapeada para
uma implementagédo de SmartData, onde cada Transducer associado a um SmartData
€ um nodo responsavel por se comunicar com a simulacao através de uma rede.

A estrutura da implementacdo do SmartData utilizando ROS2 é descrita pelo
diagrama de classes apresentado na figura 30. Nesta implementacao, ha duas clas-
ses que implementam a interface do SmartData, uma que representa o controlador,
denominada Controller SmartData, € uma que representa SmartDatas locais, tanto
sensores como atuadores, chamada LocalSmartData. Ambas as classes também im-
plementam as interfaces do observador e do observavel.

O SmartData que representa controlador observa os SmartDatas que represen-
tam os sensores, permitindo que estes notifiguem o controlador toda vez que seus
valores sao atualizados. Uma vez que os valores de todos os sensores foram atua-
lizados, o SmartData que representa o controlador chama o método que executa a
estratégia de controle.

Os SmartDatas que representam atuadores observam o controlador, dessa ma-
neira o controlador pode notificar os SmartDatas que representam os atuadores uma
vez que seus valores forem atualizados para que os mesmos atualizem os comandos
de atuacéo dos seus respectivos transdutores, permitindo que a atribuigdo ao valor
de um SmartData que representa um atuador seja desacoplada do envio dos coman-
dos de atuacéo, tornando mais simples a sincroniza¢cao do envio dos comandos aos
diferentes atuadores.

Com essa estrutura definida, a implementacao do SmartData em ROS2 esta
completa, visto que o consumo dos servicos a nivel de sistema operacional, como
criacdo de novos processos e comunicacao entre processos, sdo gerenciados pelas
bibliotecas do ROS2.

Os SmartDatas que representam transdutores remotos nao foram implementa-
dos porque nao foram utilizados para a realizagdo da simulacao.

6.2 RESULTADOS

Nesta secdo serdo apresentados os resultados de simulacdo do sistema de
controle de atitude proposto. Foram considerados os cenarios:

1. ideal, ou seja, sem ruido nas medidas, sem perturbacoes externas e sem
incertezas quanto ao modelo.

2. com ruido de medida de diferentes intensidades, porém sem perturbacoes
externas e sem incertezas quanto ao modelo.

3. sem ruido de medida e sem perturbagdes, porém com diferentes niveis de
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- <<Interface>> <<Interface>>
SmartData Observer Observed
+ value (): Value +notify (id: int ) : void +attach ( observer: Observer ) : void
+ update(value: Value) : void + notify (): void
+ location() : Coordinates FAN
+ time(): Time I |
+ wait(): void |
[ ]
Controller SmartData L tData
- inputSmartData: SmartData]] ansaucer: Transducer
- outputSmartData: SmartData[] . eri-od' int
- arrived: boolean(] R t?node'lim
- controller: FunctionPointer _ expiry.
+ value (): Value ! + value (): Value
+ update(value: Value) : void + update(value: Value) : void
+ location() : Coordinates + location() : Coordinates
+ tlmg(): ﬁme + time(): Time
+ wait(): void + wait(): void

'emplate: Value |
Node Transducer : Template2: UNIT

+ sense(): Value
+ actuate (value: Value): void

<<bind>>
<Template 1-> float>
<Template 2 -> DIGITAL>|

- fTempIate: M
Or -
- smartData: SmartData
ssscrpter: Subsrpton
) <Template 1-> float>
<Template 2 -> RAD/S>
- handleM Arrival (r M ): void .
+ initializeNode (subscriptionTopic: string) <<bind>>
+ sense(): Quaternion <Template 1-> float>
<Template 2 -> RAD/S>
mplate: Message
SatelliteV ity
- smartData: SmartData <<bind>>
- subscription: Subscription <Template 1-> float>
- value: float <Template 2 -> DIGITAL>
- handleM: Arrival ( M ): void
+ initializeNode(subscriptionTopic: string)
+ sense(): float

;Template: M

Motor y

- smartData: SmartData
- subscription: Subscription
- value: float

- hanc Arrival (I
+ initializeNode(subscriptionTopic: string)
+ sense(): float

): void

MotorDriver

- smartData: SmartData
- publisher: Publisher
- value: float

- publishActuatorCommand ( message: Message ): void
+ initializeNode(subscription Topic: string)
+ actuate(value: float): void

Figura 30 — Diagrama de clases da implementagdo de SmartData em ROS2
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incerteza paramétricas nos tensores de inércia das rodas de reacao e do
CubeSat.

4. sem ruido de medida e sem incertezas paramétricas, porém considerando
diferentes niveis de incertezas nao paramétricas quanto as perdas meca-
nicas das rodas de reacao, expressas como um termo um amortecimento
proporcional a velocidade das rodas de reagdo, e considerando um torque
de perturbagio externo constante com magnitude de 1 x 10~/ N.m.

5. considerando ruido de medida, incertezas paramétricas e nao paramétricas
e a presenca de um torque de perturbagao externo constante com magnitude
de 1 x 107'N.m.

6.2.1 Cenario 1

Neste cenério o sistema de controle de atitude sera simulado na auséncia de
ruido de medida e incertezas de qualquer natureza. O objetivo é avaliar a capacidade
do controlador de estabilizar o erro de rastreamento.

A figura 31 apresenta as componentes do quatérnion que representa a atitude
do satélite em fungcédo do tempo bem como as componentes do quatérnion de refe-
réncia, isto é, o quatérnion que expressa a atitude desejada para o satélite em um
determinado instante de tempo. Ja a figura 32 apresenta as componentes da veloci-
dade angular do satélite e as componentes da velocidade angular de referéncia.
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0.25

0.00

Orientacao

~0.25
~0.50
~0.75 S

Tempo [s]

— O — Y -==- refO ref Y
X — Z ==-refX —-=- refZ

Figura 31 — Atitude do satélite e atitude de referéncia (ref) para o Cenario 1

As componentes da variavel deslizante sdo apresentadas na figura 33 e as
componentes do torque de controle sdo apresentadas na figura 34.
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Figura 33 — Variavel deslizante para o Cenario 1

A figura 35 apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que
representa o erro de atitude. As linhas tracejadas representam os limites superior e
inferior definidos para as componentes deste erro em tempo de projeto.

Os resultados referentes a este cenario demonstram que a lei de controle pro-
posta € capaz de estabilizar tanto a orientacdo quanto a velocidade angular do satélite
em torno de um trajetéria e garantir que o erro de orientacao em regime permanente
seja menor do que os limites especificados, atingindo os requisitos de projeto.

Uma caracteristica relevante, relacionada ao sinal de controle, que pode ser
percebida é que na auséncia de ruido, incertezas e perturbagdes externas, o sinal de
controle assume valores proximos a zero durante grande parte da operacao do sistema,
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Figura 34 — Torque de controle para o Cenario 1
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Figura 35 — Erro de atitude no Cenario 1

demonstrando que os sinais de controle de alta magnitude associados ao controlador
por modos deslizantes nao se manifestam na auséncia destas nao-idealidades. Os
picos no sinal de controle observados na figura 34 podem ser associados aos aspectos
temporais da simulagéo, a qual, por ser executada em um computador de propésito ge-
ral, pode apresentar atrasos temporais que n&o estariam presentes na implementagéo
do sistema em um sistema operacional de tempo real.

6.2.2 Cenario 2

Neste cenario sera considerado o efeito da adicao de ruido gaussiano branco
nos sinais de medida sobre o desempenho do sistema de controle. Incertezas sobre o
sistema dinamico de qualquer natureza nao séo consideradas.
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Diferentes niveis de ruido sdo considerado nas simulagdes para os diferentes
sinais de medidas. Os casos avaliados, especificados pelo desvio padrdao do ruido
gaussiano para cada um dos sensores, sdo definidos na tabela 1, onde oqg, 0w,S € Ow,
sao os desvios-padrao associados a distribuicdo de probabilidade do ruido de cada

um dos sinais de medida.

Ogq Ow, [rad/s] | ow, [rad/s]
caso1|6,8x107° | 0,001 2
caso2 | 3,4x10™* | 0,005 10
caso3 |85x10™* | 0,025 50

Tabela 1 — Intensidades de ruido nos sinais de medida considerados no cenario 2 em
termos do desvio padrao da distribuicdo de probabilidade do ruido.

6.2.2.1 Caso 1

A figura 36 apresenta uma comparagado entre os sinais de medida das com-
ponentes do quatérnion que representa atitude e a saida do filiro que recebe como
entrada estas medidas. Da mesma forma as figuras 37 e 38 apresentam as medi-
das originais e filtradas para os sinais de velocidade angular do satélite e velocidade
angular das rodas de reacéo.
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Figura 36 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 1 do cenario 2

A figura 40 apresentam a evolucao temporal das componentes variavel desli-
zante e a figura 39 apresenta as componentes do torque de controle.
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Figura 37 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular do
satélite filtrada para o caso 1 do cenario 2

1500

1000

500

Velocidade Angular [rad/s]

20 40 60 80 100 120
Tempo [s]
-=-refX —==-refz —Y
ref Y — X — Z

Figura 38 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e velocidade
angular das rodas de reacao filtrada para o caso 1 do cenario 2

Finalmente, a figura 41 apresenta as componentes da parte vetorial do quatér-
nion que representa o erro de atitude bem como os limites para as componentes deste
erro definidas em tempo de projeto.

6.2.2.2 Caso?

A figura 42 apresenta uma comparagéo entre os sinais de medida das com-
ponentes do quatérnion que representa atitude e a saida do filtro que recebe como
entrada estas medidas. Da mesma forma as figuras 43 e 44 apresentam as medi-
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Figura 39 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cenario 2
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Figura 40 — Componentes da variavel deslizante para o caso 1 do cenario 2

das originais e filtradas para os sinais de velocidade angular do satélite e velocidade
angular das rodas de reacéo.

A figura 46 apresentam a evolucao temporal das componentes variavel desli-
zante e a figura 45 apresenta as componentes do torque de controle.

Finalmente, a figura 47 apresenta as componentes da parte vetorial do quatér-
nion que representa o erro de atitude bem como os limites para as componentes deste
erro definidas em tempo de projeto.

6.2.2.3 Caso3

A figura 48 apresenta uma comparagéo entre os sinais de medida das com-
ponentes do quatérnion que representa atitude e a saida do filtro que recebe como
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Figura 41 — Erro de atitude para o caso 1 do cenario 2
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Figura 42 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 2 do cenario 2

entrada estas medidas. Da mesma forma as figuras 49 e 50 apresentam as medi-
das originais e filtradas para os sinais de velocidade angular do satélite e velocidade
angular das rodas de reacéo.

A figura 52 apresenta a evolugdo temporal das componentes variavel deslizante
e a figura 51 apresenta as componentes do torque de controle.

Finalmente, a figura 53 apresenta as componentes da parte vetorial do quatér-
nion que representa o erro de atitude bem como os limites para as componentes deste
erro definidas em tempo de projeto.

Neste cenario fica clara a relacdo entre o consumo de energia associado a
estratégia de controle e o desempenho do filtro responsavel por atenuar o ruido dos
sinais de medida. Percebe-se que conforme a poténcia de ruido nos sinais de medida
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Figura 43 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular do
satélite filtrada para o caso 2 do cenario 2
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Figura 44 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e velocidade
angular das rodas de reacao filtrada para o caso 2 do cenario 2

aumenta, tanto a frequéncia quanto a magnitude dos sinais de controle também aumen-
tam. Isso se da ndo so pelo alto ganho da lei de controle por modos deslizantes, mas
também pelo fato de que o sinal de velocidade angular das rodas de reagao € utilizado
para determinar o comando de razao ciclica que sera enviado para os atuadores com
a intencao de produzir o torque de controle computado através da lei de controle, logo,
uma vez que ha uma grande quantidade de ruido nos sinais de medida da velocidade
angular das rodas de reacdo, mesmo ap0s a aplicacao do filtro passa-baixas, havera,
também, uma grande quantidade de ruido no sinal de controle, demonstrando que
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Figura 45 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cenario 2
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Figura 46 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2 do cenario 2

a qualidade do sinal de medida das rodas de reacao é vital para o desempenho da
estratégia de controle proposta.

6.2.3 Cenario 3

Neste cendrio considera-se o efeito das incertezas paramétricas, especifica-
mente nos tensores de inércia do satélite e das rodas de reacao, sobre o desempe-
nho do sistema de controle de atitude. Assume-se que nédo héa ruido de medida e
desconsidera-se o efeito de incertezas n&o-parameétricas.

A tabela 2 apresenta os valores da diagonal principal dos tensores de inércia
do satélite e do conjunto de rodas de reacao utilizados nas simulacées. Os valores
para os tensores de inércia utilizados na lei de controle se mantém iguais aos valores
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Figura 48 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o caso 3 do cenario 2

nominais considerados no projeto.

6.2.3.1 Caso 1

A figura 54 apresenta a evolugcao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 55 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 56
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.
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Figura 49 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular do
satélite filtrada para o caso 3 do cenario 2
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Figura 50 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e velocidade
angular das rodas de reacao filtrada para o caso 3 do cenario 2

6.2.3.2 Caso?

A figura 57 apresenta a evolugcao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 58 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 59
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.



Capitulo 6. Simulagao 99

0.0002

. 0.0001
€
=

o 0.0000
>
ol
(@)

F _0.0001

—0.0002

0 20 40 60 80 100 120
Tempo [s]
_— X — Y — 7

Figura 51 — Componentes do torque de controle para o caso 3 do cenario 2
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Figura 52 — Componentes da variavel deslizante para o caso 3 do cenario 2

6.2.3.3 Caso 3

A figura 60 apresenta a evolugao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 61 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 62
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.

6.2.3.4 Caso4

A figura 63 apresenta a evolu¢@o temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 64 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 65
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
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Figura 53 — Erro de atitude para o caso 3 do cenario 2
Js,xx Js,yy Js,zz Jr,xx Jr,yy Jr,zz
caso1 [2,7x103 | 27x103|27x103|7,0x107 | 70x 107 | 7,0 x 1077
caso2 | 1,8x103 | 1,8x103 | 1,8x103 | 4,7x107 | 47 %107 | 4,7 x 107~/
cas03 [2,7x103 | 27x103 |27 x1073 | 4,7 x1077 | 47 x107 | 4,7 x 1077
caso4 | 1,8x103 | 1,8x103|1,8x10°3|7,0x107 | 7,0x107 | 7,0x 1077
caso5 | 1,8x102 | 1,8x103|22x103|59x%x107 | 59x107 |59 x 10~/
caso 6 | 2,7x103 | 27x103|22x103|59x%x107 | 59x10~7 |59 x 10~/

Tabela 2 — Valores para a diagonal principal dos tensores de inércia do satélite e das
rodas de reacao, em kg.m2, considerados no cenario 3.

atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.

6.2.3.5 Caso5

A figura 66 apresenta a evolugéao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 67 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 68
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.
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Figura 54 — Componentes da varidvel deslizante para o caso 1 do cenario 3
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Figura 55 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cenario 3

6.2.3.6 Caso 6

A figura 69 apresenta a evolucao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 70 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 71
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.

Com os experimentos apresentados neste cenario, fica evidente que a estratégia
de controle proposta apresenta um certo grau de robustez a incertezas paramétricas.
E relevante ressaltar que ainda que haja uma relagéo entre o esforco de controle e a
presenca de incertezas paramétricas, os sinais de controle, neste cenario, apresentam
uma magnitude muito menor do que aqueles apresentados no cenario 2, demonstrando
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Figura 56 — Erro de atitude para o caso 1 do cenério 3
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Figura 57 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2 do cenario 3

que a qualidade dos sinais de entrada do controlador possui um efeito maior sobre
o esforco de controle do que a presenca de incertezas paramétricas. Comparando o
cenario 3 com o cenario 1, fica evidente, também, que ha, de fato, uma maior atividade
de controle quando ha incertezas paramétricas associado ao modelo, porém os efeitos
dessas incertezas sao mitigados pelo emprego do controlador por modos deslizantes
e a estratégia de controle é capaz de manter o erro de orientacdo dentro dos limites
especificados apesar das incertezas.

6.2.4 Cenario4

Neste cenario considera-se o efeito das incertezas ndo-paramétricas, especi-
ficamente das perdas mecanicas no conjunto de rodas de reagdo, € de um torque
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Figura 58 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cenario 3
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Figura 59 — Erro de atitude para o caso 2 do cenario 3

de perturbacao constante, sobre o desempenho do sistema de controle de atitude. A
magnitude da perturbacao constante é definida baseada em (SANTONI; ZELLI, 2009),
trabalho no qual especificou-se que, no pior caso, as perturbagdes externas atingem
uma magnitude na ordem de 10~/ N.m. As perdas mecanicas sao modeladas como um
termo de amortecimento proporcional a velocidade das rodas de reagdo. Assume-se
gue néo ha ruido de medida e desconsidera-se o efeito de incertezas paramétricas.

A tabela 3 apresenta os valores considerados para o fator de amortecimento que
multiplica a velocidade angular das rodas de reagao para modelar perdas mecénicas
e do torque constante de perturbagao considerado nas simulagdes.
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Figura 60 — Componentes da varidvel deslizante para o caso 3 do cenario 3
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Figura 61 — Componentes do torque de controle para o caso 3 do cenario 3

Fator de Amortecimento [N.m.s/rad] | Perturbacgéo [N.m]
caso 1 0 1x 107~/
caso 2 3,26 x 107° 1x 1077
caso 3 6,52 x 107° 1x 1077

Tabela 3 — Valores para o fator de amortecimento e para o torque de perturbacéao

considerados no cenario 4.

6.2.4.1 Caso 1

A figura 72 apresenta a evolugao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 73 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 74
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Figura 62 — Erro de atitude para o caso 3 do cenério 3
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Figura 63 — Componentes da variavel deslizante para o caso 4 do cenario 3

apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.

6.2.4.2 Caso?2

A figura 75 apresenta a evolugao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 76 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 77
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.
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Figura 64 — Componentes do torque de controle para o caso 4 do cenario 3
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Figura 65 — Erro de atitude para o caso 4 do cenario 3

6.2.4.3 Caso 3

A figura 78 apresenta a evolucao temporal das componentes variavel deslizante,
a figura 79 apresenta as componentes do torque de controle, enquanto a figura 80
apresenta as componentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de
atitude bem como os limites para as componentes deste erro definidas em tempo de
projeto.

Os resultados associados ao cenério 4 demonstram que a estratégia de con-
trole proposta garante uma determinada robustez a incertezas nao-paramétricas. As-
sim como no cenario 3, o impacto dos torques provenientes das incertezas nao-
paramétricas sobre o esforco de controle, embora seja evidente, € muito menor do
que o impacto do ruido nos sinais de medida.



Capitulo 6. Simulagdo 107

20

15

10

Variavel Deslizante

0 }
-5
0 20 40 60 80 100 120
Tempo [s]

— X Y — Z

Figura 66 — Componentes da varidvel deslizante para o caso 5 do cenario 3
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Figura 67 — Componentes do torque de controle para o caso 5 do cenario 3

6.2.5 Cenario5s

Neste cenério avalia-se um unico caso em que todas as nao-idealidades que
foram analisadas separadamente nos casos anteriores sao consideradas simultanea-
mente na simulagao.

Os parametros escolhidos para esta simulacédo sao apresentados na tabela 4.

A figura 81 apresenta a atitude do satélite em funcao do tempo junto a a atitude
de referéncia e a figura 82 apresenta a velocidade angular do satélite junto a velocidade
angular de referéncia.

As figuras 83, 84 e 85 apresentam as medidas e os sinais filtrados referentes
a atitude, velocidade angular do satélite e velocidade angular das rodas de reacao,
respectivamente.
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Figura 68 — Erro de atitude para o caso 5 do cenério 3
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Figura 69 — Componentes da variavel deslizante para o caso 5 do cenario 3

As componentes do torque de controle e da variavel deslizantes sdo apresen-
tadas nas figuras 86 e 87, respetivamente, enquanto a figura 88 apresenta as compo-
nentes da parte vetorial do quatérnion que representa o erro de atitude bem como os
limites para as componentes deste erro definidas em tempo de projeto.

O cenario 5 engloba o efeito simultdneo de todas as nao-idealidades conside-
radas no projeto da estratégia de controle: ruido nos sinais de medida, incertezas
paramétricas e nao-paramétricas e perturbagdes externas. Os resultados demonstram
que mesmo na presenca de todas as nao-idealidades, o erro de orientacdo perma-
nece, na maior parte do tempo, dentro dos limites especificados em tempo de projeto,
demonstrando o sucesso da estratégia de controle.

O aspecto negativo associado aos resultados apresentados € a intensa atividade
do sinal de controle. Comparando os resultados do cenario 5 com os demais cenarios
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Figura 70 — Componentes do torque de controle para o caso 6 do cenario 3
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Figura 71 — Erro de atitude para o caso 6 do cenario 3

considerados, fica evidente que a intensa atividade de controle €, majoritariamente,
consequéncia do ruido presente nos sinais de medida, indicando que este é o fator
determinante para o sucesso da aplicacao da estratégia de controle proposta.

6.3 DISCUSSAO

Observando os resultados de simulagdo nos diferentes cenarios, percebe-se
que o principal objetivo do projeto foi atingido: a estratégia de controle proposta é
capaz de estabilizar a atitude do satélite em torno de uma referéncia e manter, exceto
em alguns intervalos de tempo, o erro de orientacao dentro das margens definidas em
tempo de projeto.

Embora o desempenho do sistema de controle de atitude, pela perspectiva do
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Figura 72 — Componentes da variavel deslizante para o caso 1 do cenério 4
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Figura 73 — Componentes do torque de controle para o caso 1 do cenario 4

erro de orientacao, seja satisfatorio em todos os casos apresentados, pode-se perceber
que os filtros propostos nao sao eficazes quando se trata de remover ruido dos sinais
de medida. Isso se da devido ao fato de que todo o ruido na banda de passagem dos
filtros ndo é rejeitado, logo, ainda que a intensidade do ruido nos sinais de saida seja
menor do que nos sinais de entrada, os sinais de saida do filtro possuem variacoes
de alta frequéncia significativas. Uma caracterizacdo mais precisa dos parametros do
sistema permitiria uma estimativa mais precisa da largura de banda e, possivelmente,
uma largura de banda menor para o filtro, logo aumentando a sua capacidade de filtrar
ruido gaussiano branco. Entretanto essa solucdo nao mudaria o fato de que todo o
ruido na banda de passagem do filtro é transferido para o sinal de saida.

Uma solugéo proposta na literatura como mais eficaz para remover o ruido dos
sinais de medida seria o uso de uma variacao do filtro de Kalman. Todavia o uso
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Figura 74 — Erro de atitude para o caso 1 do cenario 4
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Figura 75 — Componentes da variavel deslizante para o caso 2 do cenario 4

deste tipo de filtro aumenta a demanda do sistema por recursos computacionais e
sua eficacia depende da qualidade do modelo proposto para o sistema fisico e da
determinacao das caracteristicas estatisticas do ruido. Em contraste com os filtros de
Kalman, o filtro digital proposto ndo exige que as caracteristicas estatisticas do ruido
sejam conhecidas nem estacionarias, portanto para sistemas de controle de atitude de
baixo custo e para aplicacbes que nao exigem alta precisao, os filtros digitais sdo uma
alternativa viavel e robusta, apesar do seu desempenho relativamente baixo.
Contudo, observando os resultados de simulacao do cenario 2, pode-se perce-
ber que conforme a intensidade do ruido no sinal na saida dos filtros aumenta, devido
as caracteristicas do controlador por modos deslizantes, a amplitude e a frequéncia
dos torques de controle também aumentam significativamente. Este € um comporta-
mento indesejado para sistemas de controle de atitude para CubeSats uma vez que
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Figura 76 — Componentes do torque de controle para o caso 2 do cenario 4
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Figura 77 — Erro de atitude para o caso 2 do cenario 4

este tipo de satélite possui limitacées na quantidade de energia disponivel e um si-
nal de controle de alta frequéncia e alta amplitude necessariamente implica em um
alto consumo de energia. Sendo assim, para utilizar de fato o controlador por modos
deslizantes em conjunto com os filtros digitais propostos seria necessario determinar
as caracteristicas de ruido do sistema de instrumentacao em um ambiente espacial,
e caso a intensidade do ruido seja alta, seria necessario utilizar outra lei de controle,
permitir que o erro de orientagcdo maximo seja maior, permitindo que a funcao tangente
hiperbdlica utilizada na formulagdo do controlador permaneca na regido linear durante
a maior parte da misséo, ou ainda projetar o controlador de forma que sua resposta
seja mais lenta, explicitando o compromisso entre tempo de resposta e esfor¢o de con-
trole. Outra possibilidade para mitigar os efeitos do alto consumo de energia causado
pelo controlador por modos deslizantes seria ndo manter o sistema de controle de ati-
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Figura 78 — Componentes da variavel deslizante para o caso 3 do cenério 4
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Figura 79 — Componentes do torque de controle para o caso 3 do cenario 4

tude operante permanentemente e sim apenas quando o apontamento do satélite para
uma regiao especifica seja requisitado por algum agente externo, porém a verificagao
da viabilidade dessa solugcao dependente dos requisitos de cada missao.

Como esperado, os resultados de simulagdo que consideram incertezas paramé-
tricas e ndo-paramétricas, isto é, dos cenarios 3 e 4, demonstram que a lei de controle
proposta é, de fato, robusta a incertezas de diferentes magnitudes. O efeito das in-
certezas sobre o desempenho do sistema de controle proposto pode ser observado
no periodo transitério da resposta das componentes da variavel deslizante. O tempo
de acomodacao e o sobressinal observados na evolugao temporal das componentes
da variavel deslizante sao afetados pela presenca das incertezas, como previsto pela
equacao(95). Este efeito, entretanto, ndo é significativo quando se considera que o
erro de orientacao em regime permanente atende as especificacdes do projeto. De
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Figura 80 — Erro de atitude para o caso 3 do cenario 4
ruido - atitude 8,5 x 1074
ruido - velocidade angular do satélite [rad/s] 0,025
ruido - velocidade angular das rodas de reacéo [rad/s] 50
Js,xx [kg.m?] 2,7 x 1073
Js,yy [kg.m?] 2,7 x 1073
Js,2z [kg.m?] 2,2 x 1073
Jr,xx [kg.m?] 7,0 x 10~/
Jr.yy [kg.m?] 7,0 x 1077
Jr,zz [kg.m?) 7,0 x 10~/
Fator de Amortecimento [N.m.s/rad] 6,52 x 10™°
Perturbacéo [N.m] 1x 1077

Tabela 4 — Pardmetros considerados para a simulagao do cenario 5.

toda forma as variacdes observadas no desempenho transitério do sistema de controle
podem ser tornar um problema dependendo das caracteristicas da trajetéria a ser ras-
treada, especialmente quando a velocidade angular de referéncia € alta, uma vez que
os efeitos das incertezas s&do amplificados por essa grandeza, fato este evidenciado
pela equacao (95).

O efeito mais relevante das incertezas sobre o desempenho do sistema de con-
trole pode ser observado na figura 79, na qual pode-se perceber que as componentes
do torque de controle assumem valores ndao-nulos uma vez que o regime permanente
¢é atingido. Esse efeito esta presente em todos os casos do cenario 4, porém é visual-
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Figura 81 — Atitude do satélite e atitude de referéncia (ref) para o Cenario 5
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Figura 82 — Velocidade angular do satélite e velocidade angular de referéncia (ref) no
Cenario 5

mente imperceptivel nos casos 1 e 2 devido a sua baixa magnitude. Uma vez que os
motores elétricos possuem um limite superior de velocidade angular e que conforme
a velocidade angular se aproxima deste limite o torque fornecido pelo motor tende a
zero, € improvavel que um sistema de rodas de reacéo seja capaz de fornecer torque
constante por um longo periodo de tempo. Esse fenémeno pode ser verificado através
de uma andlise considerando as equagobes (43), (45) e (46).

Dado que perdas mecénicas e a presenca de torques de perturbacao externos
séo inevitaveis e que estes fenbmenos sao, em parte, responsaveis pela demanda
por um torque de controle constante, o uso de um conjunto de atuadores secundario
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Figura 83 — Medidas de atitude (ref) e atitude filtrada para o cenario 5
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Figura 84 — Medidas de velocidade angular do satélite (ref) e velocidade angular do
satélite filtrada para o cenario 5

cuja fungéo é dissipar a energia cinética das rodas de reagdo, como propulsores ou
magnetorquers, é indispensavel. Esses atuadores, em geral, sdo incapazes de prover
a mesma quantidade de torque de um conjunto de rodas de reagao, portanto o uso
das rodas de reacdo e de um atuador secundério é interessante para se obter um
bom desempenho transitério e garantir, simultaneamente, que o sistema se mantenha
operacional durante toda a missao.

Por fim, é relevante mencionar o fato de que o tempo de acomodacao das com-
ponentes da variavel deslizante observados em todos os cendrios de simulagdo néao
corresponde ao tempo especificado em tempo de projeto. Isso € uma consequéncia da
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Figura 85 — Medidas de velocidade angular das rodas de reacao (ref) e velocidade
angular das rodas de reacao filtrada para o cenario 5
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Figura 86 — Componentes do torque de controle para o cenario 5

limitacdo de torque dos atuadores, ndo considerada na determinagéo da matriz de ga-
nhos do controlador por linearizagéo por realimentagéo, logo o tempo de acomodagéo
encontrado, embora n&o seja o0 especificado, ndo indica uma falha no projeto das leis
de controle e é, na realidade, uma evidéncia das limitagbes no desempenho transitorio
do sistema de controle de atitude devido as caracteristicas dos atuadores utilizados.
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7 CONCLUSAO E TRABALHOS FUTUROS

Este trabalho apresenta o projeto de um sistema de controle de atitude para Cu-
beSats que considera explicitamente as peculiaridades da representacdo matematica
da orientacao de corpos rigidos em um espaco tridimensional, a natureza nao-linear da
dindmica rotacional de corpos rigidos e o efeito de incertezas no modelo utilizado para
o projeto do sistema bem como da presenca de ruido aleatorio gaussiano nos sinais
de medida. Além disso a implementacdo em software da estratégia de controle foi
modelada utilizando o conceito de SmartData, provendo uma arquitetura de software
moderna, centrada em dados e capaz de expressar 0s requisitos temporais do sistema
de forma concisa e se mantendo agndstica a uma implementagdo especifica. Uma
estrutura baseada em padrdes de projeto para software que implementa a estratégia
de controle foi fornecida com o intuito de garantir reusabilidade dos componentes do
sistema de controle e a extensibilidade da estratégia de controle.

A estratégia de controle proposta consiste em um banco de filtros digitais, ba-
seados na aproximacao de Butterworth, para rejeitar o ruido presente nos sinais de
medida e um controlador por modos deslizantes para realizar o seguimento robusto de
uma trajetoria com limites superior e inferior garantidos para o erro de orientacao.

O sistema de controle, bem como sua implementacgao, foram validados em um
ambiente de simulag&o considerando diferentes cendrios, com o intuito de capturar os
efeitos de incertezas e do ruido nos sinais de medida sobre o desempenho da estraté-
gia de controle proposta. Os resultados de simulagdo demonstram que tal estratégia é
capaz de garantir a estabilidade do sistema assim como os limites superior e inferior
para o erro de orientagdo definidos em tempo de projeto.

Embora o objetivo central do sistema de controle, garantir que o erro de orienta-
cao esteja dentro dos limites definidos, tenha sido atingido, ha uma série de melhorias
que podem ser implementadas para que a estratégia de controle seja mais adequada
para cenarios reais, como 0 aumento da capacidade de rejeicdo do ruido nos sinais
de medida e uma reducado no consumo de energia dos atuadores devido a sinais de
controle de alta frequéncia e amplitude em regime permanente.

Sendo assim, trabalhos futuros envolvem avaliar o uso de variagbes do filtro
Kalman para filtrar o ruido presente nos sinais de medida, considerando as limitagoes
de recursos computacionais no contexto de missdes espaciais que utilizam satélites de
baixo custo, e analisar o desempenho de técnicas de controle adaptativo como uma al-
ternativa ao controlador por modos deslizantes, partindo do pressuposto de que essas
estratégias podem ser utilizadas para mitigar os efeitos de incertezas paramétricas e
ndo-parametricas sobre o desempenho do sistema de controle, porém com um menor
consumo de energia.
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