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Resumo

Simuladores de satélites estdo entre os principais recursos disponiveis para projetar, validar
e testar o hardware, o software e os aspectos funcionais de missdes espaciais. Eles tém sido
usados ha décadas em conjunto de outros simuladores (simuladores de campo magnético,
propagadores orbitais, etc.) para reproduzir as condi¢des operacionais de um satélite no
espaco e validar experimentalmente diferentes algoritmos e dispositivos, para isso sdo equi-
pados com diferentes sensores e atuadores (IMU, sensor solar, rodas de reacdo, atuadores
magnéticos, entre outros). Neste contexto, este trabalho aborda os procedimentos necessarios
para a operagdo do simulador de pequenos satélites do Laboratério de Simulagdo e Controle
de Sistemas Aeroespaciais, LODESTAR, da UnB. Ao longo deste processo, os diferentes
subsistemas implementados sdo caracterizados de acordo com suas funcionalidades e modos
operacionais. E dado um foco especial na analise e no desenvolvimento da estrutura acoplada
ao rolamento a ar, resultando no desenvolvimento de uma nova placa de circuito impresso
e adequacdes no hardware e software do sistema. Estas alteragdes foram necessarias para
atender aos requisitos impostos pela implementacdo da atuacdo magnética na arquitetura
do simulador.

A partir da valida¢@o da atuacdo magnética, diferentes algoritmos de estabilizacio de atitude,
responsaveis por amortecer as velocidades angulares de um corpo através de atuadores,
podem ser implementados no simulador com o objetivo de analisar seus desempenhos em
diferentes cendrios. O B-dot ¢ um desses algoritmos e utiliza a variacdo das leituras do campo
magnético para determinar a lei de controle imposta sobre a atuacdo dos magnetorques. Ja
o S-dot € um caso geral, no qual qualquer sensor que forneca um vetor fixo em relacdo a
um referencial inercial pode ser utilizado para determinar a lei de controle. Uma interface
grafica em tempo real e um filtro de Kalman também sdo adicionados ao simulador para
auxiliar na anélise e na comparacao dessas formas de atuacdo magnética.

Palavras-chave: Simulador de pequenos satélite. Estabilizacdo da atitude. Subsistema de
determinacdo e controle da atitude (ADCS). Teste Hardware-In-the-Loop (HIL).



Abstract

Small satellites simulators are among the most important resources available for designing,
validating and testing the hardware, software and functional aspects of space missions. They
have been used for decades in conjunction with other simulators (magnetic field simulators,
orbital propagators, etc.) to reproduce the operating condicions of a satellite in space and
experimentally validate different algorithms and devices, for this they are equipped with dif-
ferent sensors and actuators (IMU, solar sensor, reaction wheels, magnetic actuators, among
others). In this context, this work addresses the necessary procedures for the operation of the
small satellite simulator at the Laboratory of Simulation and Control of Aerospace Systems,
LODESTAR, at UnB. Throughout this process, the different implemented subsystems are
characterized according to their functionalities and operational modes. A special focus is
given to the analysis and development of the structure coupled to the air bearing test bed,
resulting in the development of a new printed circuit board and adaptations in the hardware
and software of the system. These changes were necessary to meet the requirements imposed
by the implementation of magnetic actuation in the simulator architecture.

After the validation of the magnetic actuation, different attitude stabilization algorithms,
responsible for damping the angular velocities of a body through actuators, can be imple-
mented in the simulator in order to analyze their performance in different scenarios. B-dot
is one of these algorithms and uses the variation of the magnetic field readings to determine
the control law imposed on the magnetorques performance. The S-dot is a general case, in
which any sensor that provides a fixed vector with respect to an inertial reference can be
used to determine the control law. A real-time graphical interface and a Kalman filter are
also added to the simulator to aid in the analysis and comparison of these forms of magnetic
actuation.

Keywords: Small Satellite Simulator. Detumbling. Attitude determination and control
subsystem (ADCS). Hardware-In-the-Loop test (HIL).
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1 Introducao

Pequenos satélites sdo satélites de dimensoes reduzidas, com massa de até 500kg.
Quando comparados a satélites convencionais, a producdo de pequenos satélites € caracteri-
zada por apresentar gastos significativamente menores em recursos e tempo de desenvolvi-
mento. Esse diferencial, associado a evolu¢do nas tecnologias utilizadas ao longo do projeto,
tem fomentado o interesse do setor espacial nessa categoria de satélites. Essa popularizacdo
¢ evidenciada pelo aumento exponencial no numero de lancamentos previstos e realizados
na ultima década, bem como pela sofisticacio dos projetos, simulagdes e testes na area.

O CubeSat é uma classe de pequenos satélites e tem sido a tecnologia mais imple-
mentada na categoria, dos 2138 nanossatélites lancados até 1 de janeiro de 2023, 1960 sdo
CubeSats !. Atualmente, os CubeSats ji sdo uma plataforma consolidada para aplicagdes
cientificas e comerciais e podem atender missdes com requisitos complexos, contribuindo

assim ativamente para as pesquisas aeroespaciais.

Os pequenos satélites apresentam vantagens em relacdo aos satélites convencionais:
os menores custos e tempo de desenvolvimento os tornam adequados para missdes de
alto risco; uma constelacdo formada por multiplos CubeSats permite a coleta de dados
em multiplas posi¢des simultaneamente; o foguete utilizado para o lancamento de um
satélite maior também € capaz de carregar consigo multiplas unidades de satélites menores,
aumento ainda mais a acessibilidade ao ambiente espacial; e os testes necessarios ao longo
do desenvolvimento do projeto sdo de mais facil implementacio, devido principalmente as
dimensdes reduzidas. No entanto, também apresentam desvantagens: missdes com requisitos
mais complexos ainda exigem instrumentos e equipamentos mais robustos, que ainda ndo
sdo capazes de serem incorporados em um pequeno satélite; e, devido ao desempenho e
poténcia reduzida de seus componentes, a faixa de operacdo normalmente esta limitada a
orbitas terrestres baixas (LEO) (DE; ABEGAONKAR; BASU, 2022).

O projeto de pequenos satélites ndo € algo recente, Sputnik 1 e Explorer 1 foram os
primeiros satélites postos em orbita, foram langados respectivamente em 1957 e 1958 e ambos
possuiam massa menor que 100kg (SHIROMA et al., 2011). Ao longo dessas décadas iniciais,
com o amadurecimento dos processos e das tecnologias, novas fun¢oes e melhorias foram
sendo incorporadas ao escopo do projeto, aumentou-se entdo o numero e a complexidade dos
componentes implementados e, por consequéncia, os satélites se tornaram cada vez maiores
e mais pesados. Entretanto, conforme evidenciado anteriormente, essa tendéncia vem se
revertendo nos ultimos 20 anos, a mudanca € justificada pelos resultados positivos obtidos
com a utilizagdo de pequenos satélites em um grande namero de missdes com requisitos

1 Dados obtidos em: https://www.nanosats.eu
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amplamente diversificados, ja esse sucesso pode ser justificado pela intensificagdo nas
pesquisas em areas relacionadas a eletronica, pela diminuicdo do tamanho dos componentes
e pelo desenvolvimento de novas tecnologias (DE; ABEGAONKAR; BASU, 2022).

A missdo Artemis 1, lancada em 16 novembro de 2022 pela Nasa, carregou consigo
dez CubeSats para realizar a coleta e andlise de dados no espaco, alguns exemplos desses
satélites s3o: o Near-Earth Asteroid Scout (NEA Scout), que ird imagear e obter parametros
de um asteroide proximo da Terra e utilizard propulsdo solar para chegar em seu destino;
o CubeSat for Solar Particles (CuSPs), que ird orbitar o Sol e monitorara as particulas e o
campo magnético solares; e o Biosentinel, que ird estudar os efeitos da exposicdo prolongada

a radiacao espacial sobre organismos vivos através de leveduras.

A SunRISE serd uma missdo com o lancamento programado para o comeco de
2024 e ¢ estruturada em uma constelacao de seis CubeSats posicionados em uma 6rbita
geoestaciondaria. A constelagdo utilizard interferometria para simular um unico telescopio
de 10km, porém parcialmente livre das interferéncias geradas pela atmosfera terrestres (DE;
ABEGAONKAR; BASU, 2022). Os satélites terdo como objetivo monitorar as emissoes de
ondas de radio associadas a erupcdes solares e assim serd capaz de gerar mapas 3D detalhados
com as informacoes coletadas.

Por fim, o CubeSat brasileiro AlfaCrux foi lancado em 1 de abril de 2022. Desenvolvido
na UnB, o projeto foi realizado pelos membros da equipe LODESTAR? que, com 0 Sucesso
do lancamento, atualmente operam e monitoram o comportamento e o desempenho do
satélite. A missdo AlfaCrux tem o carater educacional de promover a alunos e professores
habilidades préaticas e tedricas envolvendo o desenvolvimento e a operacdo de uma missdo
espacial e fomentar o conhecimento necessario para aperfeicoar missoes futuras. A Figura 1
demostra esse CubeSat.

1.1 Subsistema de determinacao e controle da atitude
(ADCS)

Um CubeSat ¢é constituido por uma grande quantidade de dispositivos com funcées
diversas que necessitam ser capazes de trabalhar em conjunto e de forma harmoniosa. Em
geral, esses componentes podem ser em agrupados em seis subsistemas distintos: estrutura
mecanica; subsistema de comunicacdo por radiofrequéncia; computador de bordo (OBC);
subsistema de poténcia elétrica (EPS); ADCS; e carga util. Os estudos ao longo desse trabalho
serdo focados em especial na implementacio e nos resultados do ADCS.

O ADCS ¢ composto pelos sensores, os atuadores e a lei de controle implementados
no satélite e que estdo envolvidos na determinacdo e controle da atitude, i.e. a determinacgado

2 http://dgp.cnpq.br/dgp/espelhogrupo/603086
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Figura 1 - CubeSat AlfaCrux (BORGES; SANTOS et al., 2022).

da orientacdo do corpo em tempo real e o controle dos atuadores para que o sistema realize
os movimentos e as rotagdes programadas. O correto funcionamento desse subsistema
¢ fundamental para que a missdo seja capaz de atendar requisitos de apontamento de

instrumentos como cameras, antenas e painéis solares.

Sensores sdo utilizados para mensurar as variaveis necessarias para o processo de
determinacdo de atitude. Dessa forma, parametros relacionados aos dispositivos implementa-
dos como posicionamento no satélite, capacidade de processamento, tratamento interno dos
dados, precisdo, interferéncias internas e externas, regides de saturagdo e calibracio afetam
diretamente na qualidade e na confiabilidade dos resultados obtidos pela determinacio de
atitude, em especial os trés ultimos citados pois sdo capazes de causar falhas criticas durante
a operacao do satélite. Alguns dos sensores utilizados sdo: sensores solares; star trackers;
GPS; magnetometros; e giroscépios (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

Atuadores sdo utilizados para realizar o controle ativo do movimento do satélite
durante sua operacdo no ambiente espacial, para isso esses dispositivos devem ser capazes
de influenciar a dinamica do satélite conforme comandados. A dindmica de um corpo no
espaco pode ser alterada gerando torques internos ou externos, sendo que muitas vezes as
duas formas sdo feitas de forma paralela. Novamente, os mesmos parametros citados para
os sensores afetam no desempenho e na confiabilidade dos resultado obtido pela atuacio.
Alguns dos atuadores utilizados sdo: rodas de reacdo; giroscopio de controle de momento;
propulsores; e atuadores magnéticos (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

Além de realizar operagdes de apontamento, o ADCS também ¢ responsével por
implementar o amortecimento do momento angular do satélite, essa manobra é conhecida
como detumbling. O objetivo é reduzir velocidades angulares maiores que aquelas definidas

nos requisitos da missdo e assim conduzir o ADCS para um estado estavel, o satélite s6
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serd capaz de executar sua missdo a partir do momento que a manobra for concluida. Essa
operacao ¢ importante ao longo de toda a vida da missdo, quando o satélite perde a estabi-
lidade e todas as demais valvulas de seguranca apresentam falhas, o detumbling ¢ um dos
ultimos recursos de seguranca para tentar recuperar a missao, entretanto ela € especialmente
fundamental logo apds a ejecdo de pequenos satélites do veiculo lancador, nesse momento o
satélite € acometido com altas velocidades angulares e a falha do detumbling pode resultar

na perda da missdo antes mesmo de comeca-la.

O ADCS ¢ estruturado em uma malha fechada complexa que, através dos sensores e
atuadores descritos, realiza o controle discreto do movimento do satélite. A lei de controle é a
parte que trata as leituras dos sensores, realiza os célculos e as estimacdes necessarias e envia
o comando de controle para os atuadores. Nesse trabalho a lei de controle est4 relacionada
com: programas executados no OBC; B-dot; S-dot; e Filtro de Kalman. A Figura 2 ilusta uma
malha de controle do ADCS de forma simplificada.

INPUT OUTPUT

LEI DE CONTROLE

Figura 2 — Malha de controle implementada pelo ADCS.

Tanto no sensoriamento quanto na atuacao, para que os resultados obtidos pelo
ADCS tenham algum significado fisico, € necessario definir multiplos sistemas de referéncia
associados ao corpo do satélite e ao ambiente externo, de fato, o controle de atitude de um
satélite consiste em definir a rotacdo necessaria, utilizada como entrada no sistema de malha
fechada, para alinhar dois sistemas de referéncia independentes e previamente definidos.
Em muitos casos € necessario que satélites implementem propagadores capazes de modelar o
ambiente, como modelos de campo magnético terrestre, e assim estimar os valores esperados
em um dado sistema referéncia, o resultado entdo é comparado com os valores mesurados
pelos sensores e a atitude é determinada (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

1.2 O simulador para pequenos satélites

Simulacdes e testes estdo presentes ao longo de toda a campanha de validacao de
projeto de satélites, no caso especifico do ADCS, esses procedimentos buscam validar se a lei
de controle consegue atender os requisitos impostos pela missao. Inicialmente, simulagdes
numeéricas utilizam modelos matematicos dos sensores e dos atuadores para reproduzir o
comportamento do satélite em um softwares de simulagdo. Apos essa etapa, testes unitarios
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podem ser implementados para validar dispositivos e ldgicas de formas isoladas do restante
do sistema, sendo possivel verificar por exemplo casos de satura¢do. Em um estagio avancado
de projeto, o comportamento do sistema fisico e real do ADCS pode ser analisado e testado
em um ambiente controlado, esse é o chamado teste Hardware-In-the-Loop (HIL), para sua
execucdo o simulador deve ser capaz de acomodar o hardware do satélite em um sistema
que reproduza a dindmica experienciada em érbita e de controlar pardmetros ambientais de
forma a gerar as varidveis fisicas, como o campo magnético, para representar o ambiente
simulada.

A implementacdo de testes HIL para andlises relacionadas ao AODS com diferentes
condicdes iniciais possibilita: validar se o controle de atitude é capaz de atender os requisitos
de controlabilidade e de desempenho definidos pela missao; verificar se alguma variavel
fisica atinge valores além dos limites esperados; validar se a légica utilizada para realizar as
etapas de sensoriamento e atuacdo é coerente; e verificar se os algoritmos de acio automatica
estdo funcionando da maneira esperada.

O processo de validacao é fundamental para obter sucesso em uma missdo com
pequenos satélites, uma vez que os sistemas envolvidos na operacdo de satélite sempre foram
associadas a elevados riscos de falha por serem especialmente sensiveis e complexos, somado
a isso, a partir do lancamento do satélite, o acesso a interface fisica do sistema para fazer
reparos e modificagdes € algo inexequivel, como resultado a incidéncia de falhas criticas que
resultam na perda de missoes ainda é expressivo, principalmente quando analisado uma
tecnologia relativamente recente como € o caso dos CubeSats °.

O LODESTAR tem como uma de suas linhas de pesquisa um simulador de pequenos
satélites capaz de implementar testes HIL em CubeSats para validacdo do ADCS. O ambiente
espacial é simulado através de um conjunto de sistemas: a Gaiola de Helmholtz, utilizada para
controlar o campo magnético; o conjunto compressor e rolamento a ar, implementados para
que a dinamica do satélite tenha valores depressiveis de atrito; a mesa de testes, estruturada
para acomodar um CubeSat e capaz de movimentar seu centro gravitacional para eliminar
torques gravitacionais; e o computador central, utilizado afim de prover uma interface capaz
de comunicacdo e visualizacdo das informagdes enviadas pelo satélite. A Figura 3 mostra
uma foto da configuragdo atual do simulador.

A elaboracdo do simulador de pequenos satélites é resultado do trabalho e das con-
tribuicdes de diversos membros e dreas do LODESTAR sendo utilizado como objeto de
estudo em diferentes pesquisas, como resultado desse ambiente ativo, a infraestrutura passa
por melhorias e readequacdes constantes. O projeto comecou em 2015, com a concepcao e
montagem do sistema pneumatico e a primeira versao da mesa de testes (DA SILVA, R. C.,
2018). A Figura 4 mostra o histdrico envolvendo os subsistemas utilizados na implementacado
dos testes HIL:

3

Dados obtidos novamente em: https://www.nanosats.eu
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Figura 3 - Foto do simulador de pequenos satélites.

Construcéo da estrutura Construcéo da Gaiola Projete do mockup
pneumatica e da estrutura ‘ de Helmholtz com magnetorques e
da mesa de testes b implementacéo do controle
/Hardware_ composto DOFZ\ (" Sistema de determinacéo h
um Arduino UNO; uma de atitude por visdo
IMU e motores a passo computacional e leitura do
| para balanceamento ) \___campo magnético y,

" Primeiros testes ‘
com o B-dot

Nova configuracéo para | | Sistema de N
o sistema eletronico determinacéo de atitude
do simulador por vis&o computacional
\__emtemporeal )

sistema controle da
Gaiola de Helmholtz

‘ Novo projeto para o ‘

(Hardware composto por'\
um RaspBerry Pi; uma
nova IMU; rodas de
reacdo e motores a passo
\__para balanceamento

Figura 4 - Historico do simulador de pequenos satélites.

A cada etapa do desenvolvimento do simulador, novas licdes eram aprendidas com os
resultados observados e, a partir deles, mudancas e solu¢des futuras puderam ser planejadas,
alguns desses casos sdo tratados nesse trabalho: durante a realizacdo do detumbling em 2018,
o campo magnético gerado pela atuacdo magnética resultava em pertubacoes significativas
sobre a leitura do magnetometro (ISHIOKA et al., 2018); a nova configuracdo eletronica
implementada em 2019 acarretou o OBC perder sua interface de comando sobre os atuadores
magnéticos; e o resultado obtido a partir da determinacdo de atitude por visdo computacional
em tempo real (ADCVRT) néo foi capaz de atender os requisitos de desempenho definidos
para a operagdo do simulador (DE ANDRADE, 2021).
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1.3 Objetivos

Com a conclusdo da atividades propostas para esse trabalho, planeja-se que o si-
mulador de pequenos satélites esteja plenamente operacional e seja capaz de implementar
diferentes configuragdes de testes HIL. Como consequéncia desse objetivo, o projeto do
simulador recebera funcionalidades e melhorias importantes para sua operacao, dessa forma
seréd capaz de ajudar ativamente nos resultados de pesquisas futuras a serem realizadas no
LODESTAR.

A capacidade do sistema de implementar testes HIL serd validada inicialmente
através de testes unitarios dos componentes. Apos a conclusio dessa etapa, o desempenho
do simulador podera entdo ser analisado através da execucdo de testes HIL com algoritmos
para estabilizacdo da atitude do satélite.

1.3.1 Objetivos gerais

Por envolver a comunicacio entre diferentes subsistemas, a adicdo de uma nova
funcionalidade a um subsistema do simulador muitas vezes acarreta também em adequacdes
em outras partes, dessa forma os objetivos foram definidos levando em consideragdo toda a
estrutura do simulador no inicio do trabalho e o que precisaria ser realizado para atingir os
resultados esperados. Os objetivos gerais sio:

« Adequar e aprimorar o simulador de pequenos satélites para que ele seja novamente
capaz de realizar atividades de sensoriamento e atuagdo magnética. Com essas funcio-
nalidades validadas, implementar o ADCS nos algoritmos do simulador utilizando a
leitura e a geracdo de campo magnético para a determinacao e controle da atitude.

« Propor e executar testes em um ambiente controlado para estudar o comportamento
do satélite e do ADCS em diferentes condi¢des. No ambito da atuacdo magnética,
implementar teste HIL de dois métodos de detumbling j4 validados anteriormente
através de simulacio, e testd-los no mundo fisico. Com os resultados obtidos, analisar

e comparar o desempenho de ambos através do estudo de diferentes pardmetros.

« Fomentar um ambiente onde testes utilizando os equipamentos do simulador possam
ser feitos de maneira elaborada e segura.

1.3.2 Objetivos especificos

« Projetar um novo sistema eletrénico que contenha novamente uma interface para o
controle dos atuadores magnéticos e que mantenha todas as logicas e dispositivos do

hardware predecessor.



21

« Pesquisar e implementar métodos para a calibracao dos sensores e dos atuadores do
satélite. Com esses equipamentos em condicao de operacao, validar a determinacao de
atitude do ADCS.

« Implementar testes com o objetivo de analisar como o sistema se comporta em trés
configuracdes distintas: sem atuagcdo magnética; com o B-dot implementado; e por

fim com o S-dot.

« Criar softwares capazes de gerar interfaces para a visualiza¢cdo dos dados obtidos no
testes, tanto em tempo real quanto para andlise posterior a partir dos arquivos gerados.
Os softwares também deverdo ser capazes de criar um canal de comunicagdo entre o
computador central e o OBC.

« Produzir documentos com a descri¢ao e a ordem dos procedimentos necessarios para
a operacao dos equipamentos dos simulador durante a aplicacdo de um teste. Esses
documentos também serdo utilizados para anotar variveis importantes para a andlise
posterior dos resultados obtido, dessa foma retira-se o risco desses dados se perderem.

1.4 Estrutura do trabalho

Nesse primeiro capitulo de introducao do trabalho, as circunstancias atuais nos proje-
tos de pequenos satélites, as justificativas da implementacdo de um simulador e os objetivos
esperados foram apresentados para contextualizar as atividades realizadas. Dando sequéncia,
o Capitulo 2 abordard a fundamentacgdo tedrica necessaria para a operacdo do simulador
e para a andlise dos resultados obtidos. Em seguida, o Capitulo 3 descrevera os diferentes
sistemas e componentes envolvidos na estrutura do simulador e apresentara as mudancas
que tiveram de ser realizadas. Posteriormente, o Capitulo 4 detalhara os testes realizados e
demonstrara os resultados obtidos. Por fim, o Capitulo 5 apresentard o resumo das atividades
realizadas junto de propostas para os possiveis préximos passos no desenvolvimento do

simulador.

O trabalho também conta com dois apéndices: o Apéndice A apresenta o diagrama
elétrico que descreve o sistema da mesa de testes e 0 Apéndice B demonstra os procedimentos

implementados para a realizacdo de um dos testes HIL.
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2 Fundamentacao teorica

2.1 Cubesat

O desenvolvimento de tecnologias e equipamentos utilizados no espaco sempre foi,
e continua sendo, associado a elevados custos de pesquisa e desenvolvimento. Governos e
empresas interessadas na exploracdo espacial costumam desenvolver sistemas e componentes
especificos e sob demanda para esse tipo de aplicacio, buscando assim atender o alto nivel de
desempenho exigido em uma operacdo espacial. Ao longo das décadas, os satélites resultantes
desse tipo de abordagem trouxeram grandes beneficios para a humanidade, entretanto, o alto
custo associado a esses projetos restringe a capacidade do restante da comunidade cientifica
de ter acesso as pesquisas espaciais (BERK; STRAUB; WHALEN, 2013).

Comecado em 1999, o projeto CubeSat se propds a padronizar o desenvolvimento de
pequenos satélites através de especificacoes a serem seguidas. O objetivo inicial era reduzir
os custos associados ao projeto e o tempo de desenvolvimento do satélite, permitindo assim
o0 acesso de estudantes universitarios ao espaco. Com o amadurecimento do projeto e sua
adocdo por grande parte da comunidade cientifica, CubeSats sdo atualmente utilizados por

ndo apenas universidades, como também por governos e empresas privadas.

CubeSat é categorizado como uma classe de pequenos satélites e seguem uma unidade
de padronizacdo para dimensdo e formato denominada "U’, variando de 1U até 12U. Um
CubeSat 1U é um cubo de 10 cm com massa até 2 kg (CUBESAT DESIGN SPECIFICATION,
2022). A Figura 5 apresenta os diversos tamanhos de CubeSats.

O desenvolvimento de CubeSats também esté associado a utilizacdo de componentes
COTS, simplificando e barateando ainda mais o projeto dos satélites. Entretanto, por serem
mais baratos e ndo serem feito para atender especificadamente os requisitos do projeto,
sua implementacdo também traz algumas desvantagens: menor acuracia para sensores e
atuadores; menor acesso e confiabilidade as especificacoes fornecidas pelos fabricantes dos
componentes; dimensdes dos componente pré-definidas e ndo ajustaveis; e menor resisténcia
ao desgaste da radiacdo espacial (SHIROMA et al., 2011).

Similar a outros satélites, uma das primeiras manobras a ser executada pelo CubeSat
apos o desacoplamento do foguete lancador é a reducio da velocidade angular, de forma a
estabilizar o sistema e permitir sua operacionaliza¢do. Por tem uma baixa massa inercial e
normalmente estarem em uma LEO, CubeSats comumente utilizam atuadores magnéticos

para realizar a desaceleracdo. Esses conceitos sdo aprofundados na se¢do 2.4.

O simulador desenvolvido no LODESTAR fornece uma plataforma para realizar
testes HIL de satélites da classe CubeSat com dimensdes até 3U.
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Figura 5 - Tamanhos padronizados de satélites da classe CubeSat (1U-12U).

2.2 Sistemas de referéncia na engenharia aeroespacial

Determinar sistemas de referéncias na analise do movimento e da posicdo de corpos
rigidos ¢ fundamental para obter resultados coerentes, principalmente quando o objetivo
¢ determinar e controlar a atitude de um satélite. Sistemas de referéncias sdo definidos
a partir de eixos de coordenadas que estio relacionados a operacdo do satélite no espaco
tridimensional. O conjunto de eixos envolvidos em uma aplicacio deve ser determinado de

forma a ndo gerar ambiguidades nos resultados obtidos.

Em geral, um sistema de referéncia ¢ uma base ortonormal especificado pela localiza-
cdo de sua origem e pela orientacdo dos seus eixos de coordenadas (MARKLEY; CRASSIDIS,
2016). Sistemas de referéncias podem ser classificados em dois tipos:

« Inerciais: sdo sistemas de referéncia nos quais as leis de movimento de Newton sdo
validas. Para ser considerado inercial, o sistema de referéncia deve estar com uma
velocidade constante e sem rotacdo em relacdo a um sistema de referéncia no qual o
universo € perfeitamente simétrico (WEINBERG, 1972). Os melhores candidatos a um
sistema inercial s3o aqueles em que o eixos sio fixos a estrelas longes o suficiente para
parecerem estaveis.

« Nao-inerciais: sdo sistemas que podem rotacionar e acelerar em relagdo a sistemas de
referéncia inerciais.

Dois sistemas nao inerciais, muito utilizados no problema de controle de atitude, sdo
apresentados a seguir. Maiores detalhes sobre os sistemas adotados neste trabalho podem
ser vistos na secao 3.4.
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2.2.1 Sistema Local Vertical/Local Horizontal (LVLH)

E um sistema de referéncia ndo-inercial que acompanha o movimento orbital do
satélite. A origem é posicionada no corpo do satélite e eixos sao identificados por {X’, Y’,
Z'}: 0 eixo Z' aponta para a dire¢do nadir, i.e. diretamente o para o centro da terra; o eixo
Y’ aponta para direcdo contraria do vetor da velocidade angular; e o eixo X’ é determinado

para definir o sistema ortogonal.

A Figura 6 ilustra o sistema referencial LVLH.

EARTH

Figura 6 - Sistema de referéncia LVLH (BLOISE et al., 2017).

No contexto das atividades do simulador de pequenos satélites, a gaiola de Helmholtz
¢ utilizada para simular o campo gravitacional de um satélite em 6rbita da Terra seguindo o
referencial LVLH, para isso, a posicdo do satélite em cada instante da simulagéo € relacionada
com o respectivo valor de campo magnético representado no referencial LVLH. Propagadores
podem entdo ser utilizados de forma a determinar e controlar o campo magnético gerado

pela gaiola.

Nesse trabalho, apenas vetores fixos de campo magnético serdo gerados, represen-
tando um instante fixo no tempo da 6rbita de um satélite. Por esse sistema ser fixo no tempo,
as leis de Newton sdo validas, se tratando assim de um sistema inercial. Esse sistema definido

pelo campo magnético € utilizado como referéncia inercial para a determinacdo de atitude.

2.2.2 Sistema fixo no corpo (BOF)

O BOF é um sistema de referéncia nao-inercial que acompanha as rotacoes realizadas
pelo satélite. A origem ¢ posicionada em algum ponto de interesse no corpo e os eixos sdo
definidos utilizando a estrutura do satélite como referéncia. No caso de CubeSats, as faces da
estrutura paralelepipédica sdo utilizadas para esse fim. O BOF também define a orientacdo
de sensores e atuadores implementados no satélite.
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A Figura 7 ilustra o sistema referencial BOF.
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Figura 7 - Sistema de referéncia BOF.

O proposito do ADCS de um satélite pode ser definido como supervisionar e controlar
a orientacdo do corpo a respeito de algum sistema de referéncia externo e aproximadamente
inercial (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

2.3 Representacao da atitude

A representacdo da atitude de um sistema de referéncia inicial I é parametrizada de
tal forma que a rotacdo necessaria para levar I para qualquer sistema de referéncia final F
sempre pode ser descrita através de uma matriz de atitude A, de fato, a determinacdo de
atitude de um satélite pode ser simplificada como um método para determinar a matriz A
que relaciona o BOF com um sistema de referéncia externo. A equagdo que descreve essa
relacdo é:

ApX; = Xp, (2.1)

em que X; e X sdo as representacdes de um vetor nos sistemas I e F respectivamente e Ap; €
a matriz de atitude ortogonal 3x3 (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

O teorema de rotacdo de Euler define que, em um espaco tridimensional, o resultado
qualquer composi¢do de rotacdes de um corpo rigido pode ser representada como uma unica
rotacdo em torno de um vetor fixo e, denominado eixo de Euler. O vetor e é determinado tal
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que sua representacao seja a mesma nos sistemas de referéncia I e F, ou seja, X; = Xp = e.

Substituindo esse resultado na Equacdo 2.1:

AFIe =e€. (2.2)

Os autovalores da matriz A podem entao ser analisados para definir qual autovetor
do conjunto de autovetores obtidos representa e. A relacdo entre uma matriz quadrada
qualquer M, seus autovetores X e seus autovalores A ¢ dada conforme:

Mx = Ax. (2.3)

O teorema de Euler determina entdo que uma matriz de atitude sempre terd um de
seus autovalores com valor A = 1 (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016). Comparando a Equa-
cdo 2.2 e a Equacao 2.3, é possivel concluir que o autovetor x que corresponde ao eixo e

ocorre justamente quando 4 = 1.

A representacdo de atitude ¢ caracterizada pelo eixo de Euler e e pelo angulo de
rotacdo 9, o eixo e acaba de ser definido, dependendo assim da determinagdo do angulo
9 para obter a matriz de atitude do sistema. O angulo & esta relacionado a amplitude da
rotacdo realizada em torno do eixo fixo e tem periodicidade de 27, existem diferentes formas
de parametriza-lo, uma das opgdes ¢é utilizar o proprio angulo definido a partir de e, essa
escolha resulta na representacdo de atitude por eixo/angulo de Euler, caso seja de interesse,
essa metodologia pode ser analisada em mais detalhes em (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

Nesse trabalho, as parametrizacdes por quatérnios e por angulos de Euler serdo
utilizadas para realizar as representacdes de atitude.

2.3.1 Quatérnios

Quatérnios sdo uma extensao hipercomplexa de um ntmero complexo z = x + iy,
esse sistema numérico foi proposto pelo matematico William Rowan Hamilton no século
XIX e surgiu a partir da constatagio que é necessario operar no R* para realizar rotagdes no
R3 (HAMILTON, 1853). O quatérnio foi definido por Hamilton como:

q=qo+iq +jq, + kqs, (2.4)

em que q,.; S0 numeros reais e 1. i, j e k sdo os elementos base. O quatérnio é construido

respeitando as relagdes i* = j2 = k* = ijk = —1.

O quatérnio também pode ser representado como um vetor de trés elementos q, ., €
um escalar g, com a definicdo de algumas operacdes adicionais (MARKLEY; CRASSIDIS,
2016). Dessa forma, q ¢é representado conforme:
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q:

q= [q”], emqueq,.,=|q,]|. (2.5)
qa q
3

A operacdo mais importante € o produto de um par de quatérnios q e q. Essa operacdo
pode ser definida como:

q4q1:3 + q4q1:3 - q1:3 Xq;.;

_ N (2.6)
4494 —9y.5 9,3

10|

A partir da defini¢do do quatérnio, é possivel entdo utilizad-lo como forma de parame-

trizacdo da representacdo da atitude de um satélite (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016). Para
isso, o parametro q é determinado conforme:

e sen(?)

qle,8) = (2.7)

s
cos(;)

A partir da parametrizacdo por quatérnios descrita, a matriz de atitude A ¢ dada
conforme:

C-G-4+q 2019+ 9:9.) 2(9195 — 9294)
AQ=| 21— 99 —-G+G—-a+q; 29+ aq) |- (2.8)
2(q:9; + 9294) 20— q19s) ¢ -G+ E+q;

Vale destacar que alguns autores utilizam uma notacio diferente ao definir o qua-
térnio na Equacdo 2.5. Nesses casos, 0 escalar é o primeiro termo do vetor e ndo mais o
ultimo.

2.3.2  Angulos de Euler

A representacao de atitude por angulos de Euler descreve a rotagdo que leva o corpo
da referéncia inicial I para a referéncia final F através de um sequéncia de trés rotacoes
em torno de eixos fixos: partindo de I, o sistema ¢é levado para a referéncia intermediaria H
através da rotacdo ¢, entdo para outra referéncia intermedidria G através da rotagdo 6 e por

fim para F através da rotacdo . Essa operacgdo ¢ descrita conforme:

App(ey, eg,ey59,0,9) = Apg(ey, P)Acn(es, 0)Ap(ey, P). (2.9)

Os trés eixos fixos escolhidos tem que respeitar a relagdo e, - eg = e, - ¢, = 0, sendo
essa condicdo necessdria e suficiente para representar uma atitude qualquer de um corpo.
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Através dessa relacio, também € possivel determinar que: e, deve ser simultaneamente
perpendicular aos eixos e, € ey; € ¢, € fixo na referéncia inicial e e4 € fixo na referéncia final
(MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).

Na representacdo classica de Euler, os trés possiveis eixos fixos estio relacionados
aos eixos principais de um sistema ortogonal, sdo eles:

(2.10)

S = O
o
w
Il

- o O

1
elz O, ezz
0

A sequéncia dos eixos utilizados na representacgdo de atitude por angulos de Euler
¢ referida, em ordem, por i — j — k. Os resultados oriundos da Equacdo 2.9, conforme
comentados, resultam nas restricdes i # j e j # k para a sequéncia escolhida. Sobram entdo

doze sequéncias i — j — k aplicaveis, sendo seis simétricas e seis assimétricas.

Simétricas:

1-2-1, 1-3-1, 2-3-2, 2—-1-2, 3—-1-3 e 3—-2-3.

Assimétricas:

1-2-3, 1-3-2, 2-3-1, 2—-1-3, 3—-1-2 e 3—-2-1.

A sequéncia 3—2—1 ¢ um bom exemplo a ser analisado por ser comumente utilizada
para atividades relacionadas a representacio de atitude e para o apontamento do satélite.
Considerando essa sequéncia, a seguinte matriz de atitude € obtida:

Az (9,6,9) = A(e;, P)A(e,, 0)A(es, )

1 0 0|6 0 —sO|| cp sp O

=10 c» sp||O0 1 O —s¢ cp O
0 —syp cpl|s@ 0 b 0 0 1 (2.11)
cOcop cOs¢ —s6

= | —cpps¢p + syPsOcp  cysp + sPpsOsp  spco |,
sPs¢ + cypsbecp  —sppcp + cypsOs¢p  cpcd

A Figura 8 exemplifica as trés rotacdes em sequéncia envolvidas na representacio da
atitude por angulos de Euler, na imagem, a sequéncia 3—1—3 € a utilizada.

Em sequéncias assimétricas, os trés angulos de Euler associados a rotacdo do corpo
podem ser nomeados roll, pitch e yaw: roll é associado a rotacdo em torno do eixo fixo ao

corpo na direcao usual do movimento do satélite; yaw ¢ associado a rotagdo em torno do
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Figura 8 — Rotacdes aplicadas na representacio de atitude por angulos de Euler na sequéncia 3—1-3.

eixo fixo na direcdo da gravidade local; e por fim, pitch é a rotac@o em torno do eixo que resta
e assim completa o sistema ortogonal. Em rota¢des simétricas, os angulos ¢, 6,1y definem a
sequéncia das rotacoes realizadas, entretanto, para rotacdes assimétricas, ¢ comum adotar a
convencdo de que os angulos ¢, 8,9 estdo associados respectivamente as rotagdes roll, pitch

eyaw.

2.4 Atuacao magnética

Uma fonte de tensdo aplicada a uma bobina pode ser utilizada para gerar um mo-
mento dipolo magnético a partir da corrente que flui através do enrolamento. Considerando
a implementacdo de trés bobinas ortogonais entre si, 0 momento magnético gerado por cada

uma pode ser descrito por:

m, = N, IA, (2.12)

em quei € {x,y,z}, m € o momento magnético gerado, N,, € o numero de enrolamentos da

bobina, I é a corrente e A € a 4rea de secdo transversal.

Em geral, atuadores magnéticos sdo bobinas que se baseiam na interacdo do campo
magnético local B com o momento magnético m criado para gerar uma forga torque 7 e assim
controlar a rotacdo do satélite. Esses dispositivos, quando implementados na tecnologia
aeroespacial, sdo chamados de magnetorques. O torque resultante 7, no local em que o
magnetorque esté posicionado, ¢ dado por:

T4isp = M X B. (2.13)

O torque gerado depende entdo da capacidade do magnetorque de gerar o |m|, da
intensidade do campo magnético local e do angulo entre esses dois vetores. Em orbita, o

satélite experiéncia o campo magnético terrestre, a Figura 9 ilustra a intensidade do campo



30

magnético na superficie através dos dados do World Magnetic Model (WMM). No caso da
localiza¢do de Brasilia, conforme indicado pelo circulo verde na figura, a intensidade do
campo magnético € em torno de 23,31uT.
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Figura 9 - Representacdo da intensidade do campo magnético terrestre.

Quando aproximado por um modelo de momento dipolo, o campo magnético terrestre
diminui com cubo da distancia, se for feita uma aproximacao mais fidedigna e for considerado
uma quantidade maior polos magnéticos, a intensidade do campo decaia de forma ainda
mais acentuada conforme aumenta-se a altura na érbita (MARKLEY; CRASSIDIS, 2016).
Devido a esse comportamento, a utilizacdo de atuadores magnéticos estd quase sempre
limitada & LEOs, onde a intensidade gira em torno de 20—50uT.

Outra andlise possivel a partir dos dados WMM ¢ em relacio a posi¢do geografica na
qual a atuacdo magnética serd realizada, a Universidade de Brasilia fica pr6xima da Anomalia
Magnética do Atlantico Sul (HARTMANN, 2005), assim sendo, o simulador de pequenos
satélites é operado em uma regido de baixa intensidade do campo magnético, afetando
assim negativamente a capacidade do sistema de gerar torques magnéticos e diminuindo
o desempenho dos algoritmos para estabilizacdo da atitude de satélites. Contudo, esse
efeito negativo pode ser compensado através da geracdo artificial de campo magnético
com a implementacdo de uma gaiola de Helmholtz, como a utilizadas nas atividades do
LODESTAR.

Por fim, uma desvantagem significativa da implementacdo atuagdo magnética é que o
torque gerado estd limitado no plano ortogonal ao vetor do campo magnético local, conforme
apresentado na Equacdo 2.13, o resultado pratico disso é que o sistema fica impossibilitado
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de realizar rotagdes em torno do campo magnético, efeticamente limitando o controle para 2
dos 3 eixos do sistema. Satélites em orbita terrestre estdo sobre o efeito de vetores de campos
magnéticos que variam conforme a posicao da orbita, consequentemente a solucao para
o controle do eixo é sé uma questdo de tempo (BHAT; DHAM, 2003). Para o simulador
de pequenos satélites, 0 campo magnético que atua sobre o sistema € constante, portanto
deve-se considerar que o sistema ndo terd capacidade de controle no eixo orientado pelo
campo magnético no sistema inercial.

2.5 Dinamica da plataforma de testes

No simulador de pequenos satélites, a simulacdo do comportamento dinAmico do saté-
lite ¢ implementada através de um rolamento a ar numa topologia topo de mesa (SCHWARTZ;
PECK; HALL, 2003). Esse sistema pode ser modelado como um corpo rigido com centro
de massa (CM) a uma distancia r do centro de rotacdo (CR). O vetor r ¢ chamado vetor
de desbalanceamento. A dindmica do simulador pode entio ser representada através de
um sistema de referéncia inercial e do BOF, a Figura 10 exemplifica ambos os sistemas de

referéncia adotados na plataforma.

Zinertial

Zbody

Yinertial

Figura 10 - Sistemas de referéncia inercial e do corpo de uma plataforma de testes
(CARDOSO DA SILVA et al., 2018).

A orientacdo da mesa de testes pode entdo ser determinada em relagdo aos angulos

roll, pitch e yaw conforme determinados na subsecdo 2.3.2.

Para desenvolver as equacdes de movimento da mesa, inicia-se definindo o momento
angular em torno do CR (GREENWOOD, 1988):

HCR =rX MVCM + HCM’ (214)
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em que r € a distancia do CR ao CM, M ¢ a massa total do sistema, v, € a velocidade linear
no CM e H), ¢ o momento angular em torno do CM da plataforma.

A equacio que define a dindmica decorre da segunda lei de Newton, que determina
que momento externo resultante € igual a derivada do momento angular, dessa forma:

dH
Top = dtCR, (2.15)

em que 7.y € o torque total aplicado ao centro de rotacio da plataforma.

O 7 que atua sobre o sistema € resultado da combinacao de quatro torques externos
que estao relacionados a operacdo da plataforma:

Tcr = Tdisp + TG + Taero + Tatritos (216)

em que 74, € 0 torque gerado por atuadores implementados na mesa de teste, como € o
caso dos magnetorques descritos na secdo 2.4; 7; € o torque gravitacional; 7, € 0 torque
gerado pela arrasto do ar; e 7,,;;, € 0 torque gerado pelo atrito residual do rolamento a ar. O
magnetorque implementado nesse trabalho gera 7, para reduzir a velocidade angular do
sistema e estabilizar a atitude.

Considerando a taxa de variacdo de vetores em sistemas rotacionais, a derivada do
momento angular da Equacao 2.15 € definida conforme (CARDOSO DA SILVA et al., 2018):

dt

= (r X Mt) + [ X (r X MT)] + Hy, + (0 X Heyy), (2.17)

em que w ¢é a velocidade angular do corpo rotacionando no sistema de referéncia inercial. A
equacdo pode entdo ser reescrita conforme:

Ad) + D= TCR, (2.18)

em que A = A(M,r,I) e D = D(M, r,1I,w) sdo respectivamente matrizes 3 X 3 e 3 X 1,
conforme apresentados em (DA SILVA, R. C., 2018), e I é o tensor de inercia do sistema.
Isolando a aceleracdo angular:

@ = (A) (r0 — D). (2.19)

A Equaciao 2.19 demostra como o torque gerado pela atuagdo magnética age sobre
a aceleracdo angular do sistema. A partir desse resultado, uma lei de controle pode ser
implementada para gerar o 74, necessario para diminuir as velocidades angulares do
sistema e estabilizar a atitude do corpo.
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2.5.1 Balanceamento

Para simular perfeitamente a dindmica orbital de um satélite, a plataforma teria
de ser capaz de anular todos os torques externos apresentados na Equacdo 2.16. No caso
do simulador de pequenos satélites do LODESTAR, os torques relacionados ao atrito e ao
arrasto aerodinamico sdo inerentes ao sistema e s6 podem ser determinados através de testes,
o torque gerado por atuadores foi descrito na secio 2.4, por fim, o torque gravitacional é
relacionado ao vetor de deslocamento e ao peso da plataforma, com a capacidade de mudar o
CG do sistema para aproxima-lo do CR, esse torque pode ser analisado e ajustado conforme

desejado para a configuragdo do teste, esse processo ¢ denominado balanceamento.

Para um corpo rigido, o torque gravitacional 7 € determinado conforme:

7 =rXF=rxMg, (2.20)

em que F ¢ a forca peso e g € o vetor da aceleracdo da gravidade local.

A matriz de rotacio que leva o sistema de referéncia inercial definido pelo vetor g
para o BOF da plataforma, conforme descrito na subsecao 2.3.2, através de um sequencia
3—1-3¢:

gB = ABIgp
cypcd spco —s6 0
= | —spc¢ + cpsOs¢p cpce + sysOsp  cOsp |g| O |,
sPsp + cpsBep —csp + sipsBecp  cOce -1 (2.21)
s0
=g|—cOsp|.
—cBcep

Substituindo esse resultado na Equacio 2.20:

r,cOs¢ —r,coce
Tg =Mg| r,s6 —r.cOcd |, (2.22)

—rySO — ryCosP
em que r,, r, € r, sdo as componentes do vetor de desbalanceamento r.

Assumindo que w e r da Equacao 2.19 s3o pequenos em relacdo ao outros parametros,
a aceleracdo angular pode ser aproximada conforme (CARDOSO DA SILVA et al., 2018):
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(2.23)

Q

?(rzse —r.cOce)
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I—(—ryse — r,CoSP) |
zzZ

em que I € o tensor de inercia da plataforma com o momentos de inercia principais I, I, €
I,,.

Esses resultados demostram que o vetor r deve ser reduzido para diminuir a intensi-
dade do 7, que atua sobre o sistema. Outra conclusio possivel é que, com a plataforma na
posicdo estavel e o BOFx alinhado com o vetor gravitacional, a rotacdo yaw ndo gera torque

gravitacional e assim simula bem a dindmica orbital de um satélite.

2.6 Algoritmos para estabilizacao de atitude

Conforme comentado ao longo desse trabalho, a estabilizagdo da atitude por meio da
reducdo da velocidade angular é uma etapa fundamental para a operacdo de um CubeSat no
espaco. Com a implementacdo do ADCS, uma lei de controle adequada é capaz de determinar
o momento magnético a ser gerado pelos atuadores e assim gerar um torque contrario ao

movimento do satélite na referéncia inercial.

Existem uma variedade de leis de controle capazes de realizar a tarefa de estabilizacdo

de atitude de um satélite, nesse trabalho serdo analisadas duas: o B-dot € o S-dot.

2.6.1 B-dot

Inicialmente proposto em (STICKLER; ALFRIEND, 1976), esse algoritmo para dimi-
nuic¢do da velocidade angular atualmente ¢ amplamente implementado em missdes CubeSat.
Baseado na taxa de variacdo da leitura do vetor do campo magnético no BOF do satélite,
essa lei de controle infere que as mudancas nos valores dos magnetometros estao associadas
as rotacodes realizadas pelo sistema.

Existem diferentes variacdes do B-dot para o controle do momento dipolo magnético
gerados pelos atuadores, no algoritmo Bang-Bang, por exemplo, € utilizada sempre a capaci-
dade méxima de torque do magnetorque (REICHEL, 2012). A versdo implementada nesse
trabalho € o B-dot com controle proporcional, diferente do Bang-Bang, essa metodologia
ajusta o torque comandando de forma continua.

O célculo do momento dipolo magnético implementado pela lei de controle do B-dot
¢ dado conforme:
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k
m=-—wxXb, 2.24

em que k ¢ um ganho positivo constante, w € a velocidade angular do satélite no BOF e
b = B/|B| € o vetor unitario definido pelo campo magnético mesurado pelo sensor. O valor
do ganho k 6timo é calculado seguindo (AVANZINI; GIULIETTI, 2012).

Substituindo na Equacao 2.13, o torque magnético € determinado por:

Tisp = L(wxb)xB = k(wXxb)Xb,
|BJ (2.25)

= —k(I - bb' .

Conforme enunciado anteriormente secdo 2.4, o torque magnético gerado é sempre
ortogonal ao vetor B, dessa forma o B-dot é capaz de estabilizar a atitude de apenas dois

eixos em cada instante de tempo conforme a variacdo da orientagdo do campo magnético.

2.6.2 S-dot

O algoritmo S-dot foi inicialmente proposto para reduzir as velocidades angulares do
satélite e estabilizar painéis solares na direcdo do Sol. A nomenclatura da lei de controle vem
de sua similaridade com o B-dot, mudando apenas na utilizacdo do vetor S, obtido através
de um sensor solar, no lugar do vetor B para calcular o momento magnético.

O algoritmo foi desenvolvido em (ROLDUGIN; TKACHEV; OVCHINNIKOV; KAR-
PENKO, 2013) e busca atender a situacdo em que as leituras do magnetdémetro nio estao
disponiveis para o sistema, dessa forma, outro sensor deve ser utilizado para inferir a rotacao
do satélite e realizar a diminuicao das velocidades angulares. No caso da utilizacdo de um
sensor solar, o vetor S que aponta para o Sol ¢ inercial e ndo muda sua orientacio conforme a
posicdo na 6rbita, comportamento esse diferente do campo magnético. Por utilizarem eixos

diferentes como referéncias, os dois algoritmos apresentam desempenhos diferentes.

Ao prover a estabilizacio de atitude do satélite em relacdo a direcdo do Sol, o S-dot
pode ser utilizado como modo de seguranca para garantir que os painéis solares sejam
capazes de recarregar o EPS sempre que o satélite estiver irradiado pelo Sol. Entretanto, o
algoritmo também possui desvantagens: baixa acurdcia na estabiliza¢do da atitude; suposicdo
de velocidade angular ndo nula; e ambiguidade na atitude comandada, possibilitando que a
estabilizacdo do sistema seja feita no sentido negativo do vetor S (ROLDUGIN; TKACHEYV;
OVCHINNIKOV, 2021).

O célculo do momento dipolo magnético implementado pela lei de controle do S-dot
¢ dado por:
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m = kBcosa(w X S), (2.26)

em que a ¢ o Angulo entre S e B. No caso da indisponibilidade das leituras do magnetdmetro,
o parametro o pode ser determinado através de modelos computacionais. O valor do ganho
k é o mesmo utilizado pelo B-dot.

Considerando o caso em que o vetor S acompanha o vetor B, ou seja S = B, o dngulo
a serd igual a zero e a Equacao 2.26 serd igual a implementa¢do do B-dot na Equacdo 2.24. O
algoritmo do S-dot pode entdo ser considerado o caso geral do B-dot, substituindo a leitura
do campo magnético por qualquer outro vetor inercial representado no sistema de referéncia
do corpo e assim implementar a estabilizacio da atitude.
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3 Descricao dos sistemas do simula-
dor de pequenos satélites

Dentro das atividades desenvolvidas no LODESTAR, o simulador de pequenos satéli-
tes tem como objetivo prover a execucao do teste HIL para diferentes projetos e pesquisas.
Conforme enunciado na sec¢do 1.2, diferentes sistemas sdo implementados no simulador
para possibilitar a simulagdo do ambiente espacial. Nesse capitulo, esse conjunto de sistemas
que compdem o simulador serd detalhado e as mudancas que foram realizadas ao longo
desse trabalho serdo apresentadas.

A Figura 3, apresentada na secio 1.2, mostra a configuragdo atual do simulador junto
da indicacdo dos sistemas envolvidos. O diagrama da Figura 11 ilustra como esses sistemas

comunicam entre si.
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Figura 11 - Diagrama representativo do simulador de pequenos satélites.

A simulacdo das condicdes eletromagnéticas do ambiente espacial € feita através de
uma gaiola de Helmholtz. Cada eixo da gaiola € conectado a uma fonte de poténcia, dessa
forma eles podem ser controlados independentemente. Com a implementacdo de uma ponte
H para inverter o sentido da corrente, a estrutura € capaz de gerar qualquer valor de campo
magnético no interior de uma elipsoide limitada pela corrente maxima da gaiola (VAN DER
PLOEG, 2017). Um magnetdmetro Honeywell é posicionado no centro do sistema, sendo
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utilizado para fechar a malha de controle.

No contexto de realizacdo de testes HIL, a gaiola de Helmholtz também permite
aumentar o torque gerado pela atuacdo magnética do satélite ao fornecer um campo mais
intenso, conforme discutido na secdo 2.4. Nas atividade do simulador, essa estratégia é
utilizada, dentre outros motivos, para mitigar a influéncia do aumento da inércia do sistema
devido a adicdo da mesa de testes na massa do corpo suspenso.

A simulacio do campo magnético somente tem sentido para as atividades do simula-
dor caso a operacao e a dindmica do satélite também sejam simulados, esse processo envolve
a implementacdo do ADCS, a atenuacdo do atrito e a reducao dos torques gravitacionais
sobre o sistema. No simulador de pequenos satélites do LODESTAR, esses requisitos sdo
atingidos através da utilizacdo do conjunto mesa de testes e rolamento a ar.

Nesse trabalho em especifico, o OBC e a IMU posicionados na mesa de testes, junta-
mente com os magnetorques implementados no payload, sdo os componentes responsaveis
por realizar as atividades do ADCS, conforme a secdo 1.1. A estrutura que pertence e que
da suporte a esses componentes, i.e. toda massa suspensa, ¢ o qué é referenciado como
satélite no contexto da implementacdo dos testes HIL. O processo de reducio dos torques
gravitacionais ¢ implementado pela aproximacdo do CG do satélite ao CR do sistema. Para
a atenuacdo do torque gerado pelo atrito, um rolamento a ar ¢ implementado seguindo
uma topologia topo de mesa (SCHWARTZ; PECK; HALL, 2003), essa topologia determina a
fixacdo de uma semiesfera na parte inferior da estrutura mecénica da mesa de testes. Durante
a operacao do simulador, o satélite ¢ suspenso sobre a base do rolamento a ar para que uma
camada de ar pressurizado elimine o atrito entre as duas superficies.

Por fim, uma rede de comunicacgio entre 0 OBC e o computador central é implemen-
tada através do protocolo MQTT, permitindo a transmissdo de dados e comandos do e para
ADCS. O computador central também ¢ utilizado para programas de interfaces graficas para
visualizacdo resultados, para inicializacdo do ADCS e para realizar mudancas no programa

do OBC, simplificando assim a adaptacdo do simulador para diferentes casos de teste.

3.1 Mesa de teste

A mesa de teste ¢ o principal foco desse trabalho. Esse sistema ¢é responsavel por
efetivamente simular o corpo do satélite e é ele que deve ser balanceado para simular a
dinamica orbital. A Figura 12a mostra a vista superior da mesa de teste e a Figura 12b mostra
vista horizontal com a placa de aco fixada e o payload posicionado.

Seguindo o proposito da mesa de teste, os sistemas que a constituem sao andlogos
aos de um satélite, sao eles: estrutura mecanica; OBC; EPS; ACDS; e payload.
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(a) Vista superior da mesa de teste. (b) Vista horizontal da mesa de teste.

Figura 12 - Mesa de teste em sua configuracio atual.

3.1.1 Estrutura mecanica

A estrutura mecanica engloba componentes estruturais da mesa de teste. Esse sistema
tem como objetivo: prover sustentagdo para todos os demais componentes; movimentar o
CG de forma a possibilitar o balanceamento; e acoplar a mesa de testes a base do rolamento

a ar.

A estrutura principal da plataforma é composta por uma placa de aluminio Honey-
comb com uma semiesfera fixada na posicdo central da face inferior. Uma placa menor
¢ posicionada na face superior e é utilizada para acomodar a PCB. Uma placa de aco ¢
posicionada 53mm acima da placa de Honeycomb e tem sua altura fixada através de quatro
pares de porcas, no centro dela sdo posicionados suportes feitos de impressdao 3D destinados
a acomodar um CubSat de dimensées 1U a 3U. A Figura 13 mostra o conceito mecanico

dessa estrutura descrita em CAD.

Figura 13 - Conceito mecanico da estrutura principal.



40

Fixadas a estrutura principal, trés Unidades de Massa Mével (UMMs) sdo capazes
de movimentar o CG do sistema, atendendo assim a necessidade de diminuir o torque
gravitacional atuante sobre o sistema. Essa € uma etapa sensivel a perturbacdes e exige a
maior acuricia possivel, bastando pequenas alteracdes no posicionamento dos fios para
o processo ser perdido, dessa forma, sempre que o simulador for posicionado na base do
rolamento, o balanceamento deve ser refeito.

Com o satélite balanceado e na posicdo estavel de um péndulo, conforme descrito
na subsecio 2.5.1, a rotacdo em torno do eixo ¥ nio gera torque gravitacional e assim o
simulador é capaz de simular bem a dindmica orbital da rotacdo em torno do eixo vertical.

A possibilidade de mudar o CG conforme o desejado também permite representar
disturbios no sistema, para isso € necessario gerar um torque inicial deslocando o CG da
posicao estavel no comeco do teste. Esse procedimento possibilita andlises qualitativas e

quantitativas da movimento do satélite em diferentes configuracées dindmicas.

Os componentes incluidos na estrutura mecanica concentram a maior parte da massa
do sistema, como consequéncia, a baixa inércia do payload ¢é pouco representativa na inercia
total do satélite, resultando em um sistema mais lento e menos reativo do que seria observado
em um CubeSat no espaco. Em vista desse efeito, faz-se necessario que essa influéncia sobre

a inércia do payload seja considerada na andlise dos torques aplicados ao sistema.

O subsistema da mesa de testes pesa 11,6kg. O tensor de inercia, obtido pela simulacdo
em CAD, é:

0,265 —0,014 —0,035
I=|-0,014 0246 —0,018|kg-m> (3.1)
—0,035 —0,018 0,427

3.1.2 ADCS

O ADCS abrange os componentes eletronicos envolvidos na atuagdo e no sensori-
amento da mesa de teste. Estdo nesse grupo os sensores, os atuadores, os drivers e a PCB

implementados no satélite.

3.1.2.1 Sensores

O unico dispositivo de sensoriamento presente na versiao atual da mesa de teste é
o sensor de orientacdo absoluta BNOO055 9-DOF. Esse componente € utilizado para obter
a orienta¢do do corpo em um espacgo 3D e é tipicamente implementado em aplicagdes de
navegacao, de robdtica, de realidade aumentada, dentre outros (BNOO055, 2022).

O componente possui os seguintes sensores integrados: um acelerdmetro; um giros-
copio; e um magnetdmetro. Em sua implementacao, os dados obtidos pelos sensores sao
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enviados através de uma comunicacédo I°C para o OBC.

Os doze modos operacionais do BNOO055 9-DOF podem ser agrupados em: modos
Fusion e modos Non-Fusion (BNOO055, 2022). Modos operacionais de ambos os grupos
podem ser utilizados nas atividades do LODESTAR.

3.1.2.1.1 Modos de operacao Fusion

Nos modos de operagdo Fusion, o sensor utiliza a saida integrada dos sensores para
fornecer a orientacio espacial do corpo. A orientacio do satélite pode ser exibida em dngulos
de Euler ou em quatérnios. Os sensores acionados dependem do modo selecionado. O modo
também define se o resultado da determinacio da orientacdo seguird um referencial absoluto
ou um referencial relativo.

A implementacdo dos modos Fusion significa que um software de calibracio interno
ao BNOO055 9-DOF fica encarregado de calcular os pardmetros de calibracdo dos trés sensores
integrados ao BNOO55, sendo executado de forma continua durante toda a operagdo do
dispositivo. Ainda assim, para garantir a leitura acurada dos dados, uma etapa de calibracdo

inicial é necessaria sempre que o programa do OBC for executado.

Durante a implementacgdo de testes no simulador de pequenos satélites anteriores a
esse trabalho, a tentativa de utilizar a determinacao de atitude interna do algoritmo interno da
IMU para obter a orientacdo do corpo ndo foi capaz de atender os requisitos de desempenho
definidos para o simulador, a época, o problema foi relacionado a interferéncia gerada pela
gaiola de Helmholtz na leitura do sensor, afetando especialmente a representacao da rotacio
yaw (DA SILVA, L. M. B.; ISHIOKA, 2018).

Na aplicacao atual, outro problema foi encontrado na utilizacdo dos algoritmos inter-
nos, dessa vez relacionado aos valores retornados pelo giroscopio. Devido ao estado continuo
de calibracdo, o software Fusion aplica um threshold de aproximadamente 0,1 rad /s sobre a
velocidade angular, no caso de leituras abaixo desse valor e com valores aproximadamente
constantes, o algoritmo considera esse valor lido como erro de calibracdo e entdo zera o
resultado. A Figura 14 demostra esse comportamento em um cendrio no qual a velocidade
angular real do simulador em Z permaneceu constante em 0,08 rad /s durante toda duragéo
do teste.

Esse erro na leitura do giroscépio € critico para a operacao do simulador, visto que
velocidades angulares menores que 0,10 rad /s ainda sdo importantes para descrever a dina-

mica do satélite.

Atualmente os modos Fusion sdo utilizados na operacao do simulador apenas pela
calibracdo automatica do magnetdmetro, o que resulta em leituras do campo magnético
mais acuradas e precisas do que quando comparado com os resultados obtidos com os modos
Non-Fusion. A determinacdo de atitude do algoritmo interno ndo € utilizada no software
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Figura 14 - Leitura do giroscopio interpretada como ruido.

do simulador pelos motivos citados anteriormente, entretanto, as leituras mais precisas do
campo magnético favorecem o desempenho e a precisio do filtro de Kalman utilizado pelo
ADCS na determinacdo da atitude.

Nas atividades do laboratério de pequenos satélites, o modo Fusion empregue foi o
NDOF, que utiliza todos os trés sensores em sua operacao.

3.1.2.1.2 Modos de operacdo Non-Fusion

Nos modos de operacdo Non-Fusion o algoritmo interno da IMU ndo é mais execu-
tado, removendo das funcionalidades do simulador a calibracdo interna dos sensores e a
determinacdo da orientacdo pelo sensor. Sem o algoritmo de fusdo, o BNOO055 apenas retorna
a leitura dos sensores sem qualquer tratamento. Novamente, os sensores acionados, dentre
os trés possiveis, dependem da escolha do modo de operacao.

De forma a substituir o algoritmo interno da IMU, a nova calibracdo é feita através
da obtencao de parametros que eliminem a influéncia do ambiente externo das leituras dos
sensores, consequentemente, o procedimento de calibracido deve ser repetir sempre que
o ambiente externo for alterado, principalmente quando as varidveis analisadas forem de
leituras sensiveis, como ¢ o caso do campo magnético. O procedimento e os resultados da
calibracdo do simulador de pequenos satélites serdo discutidos na secdo 4.2. Por fim, esses
parametros sdo incorporados aos calculos do ADCS para serem considerados na determi-
nacado e controle da atitude do simulador, em especial, as leituras do magnetometro sdo
utilizadas como parametros de entrada para o filtro de Kalman implementado no ADCS.

Diferente dos modos Fusion, essa calibracdo externa do sensores elimina a neces-
sidade de uma etapa de calibracao inicial sempre que o programa do OBC for executado,
tornando o inicio do teste significativamente mais rapido. O problema na leitura do girosco-
pio também ndo acontece nesse modo, pois o algoritmo interno que o consideraria a leitura
como erro ndo est4 sendo executado.

Nas atividades do laboratério de pequenos satélites, 0 modo Non-Fusion empregue
foi 0o MAGGYRO, que utiliza o magnetometro e giroscopio em sua operacao.
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3.1.22 PCB

A PCB ¢ utilizada com o objetivo de interligar os diversos dispositivos periféricos ao
OBC e manter a organizacao do sistema. Conforme a Figura 12a, a placa € posicionada no
centro da placa de aluminio Honeycomb. Esse subsistema deve ser projetado de tal forma
que o sensor BNOO55 9-DOF fique o mais préximo possivel do ponto central da face superior
da estrutura.

O sistema eletronico anterior ao trabalho foi projetado para acomodar apenas os
motores de passo, o controle das rodas de reacdo e a IMU, portanto a placa teve de ser
adaptada para realizar as conexdes necessdrias para a atuacdo magnética, mas mantendo as
logicas e dispositivos anteriores.

A atuacdo magnética do sistema € provida pelo conjunto de magnetorques incorpo-
rados ao payload, tema a ser discutido na subsecdo 3.1.5. A conexao entre o payload e a PCB
¢ estruturada utilizando dois conectores DB9, conforme a Figura 18.

A comunicacdo payload-OBC necessita de dez pinos de proposito geral (GPIOs) para
realizar o controle l6gico dos atuadores magnéticos. Entretanto, o projeto eletronico anterior
deixava apenas oito GPIOs disponiveis, sendo as demais utilizadas para outros subsistemas.
A solucdo € apresentada na subsecdo 3.1.5 e resultou, em um momento inicial, no projeto da
placa auxiliar apresentada na Figura 15.
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Figura 15 - Adaptacdo na PCB para a comunicacdo com o payload.

Para a fabricacdo da placa auxiliar, trés transistores e um regulador de tensao foram
utilizados, esse componentes sdo responsaveis por, respectivamente, realizar a inversao dos
sinais légicos de controle e reduzir a tensdo da fonte de alimentacdo para os 5V necessarios.

O projeto da placa auxiliar sempre foi pensado para ser uma solugdo provisoria para
o sistema. Com o objetivo de acoplar de maneira definitiva e segura a interface de controle do
payload ao hardware do simulador, um novo sistema eletrénico foi projetado para substituir
o0 antigo.

O diagrama elétrico para o novo sistema elétrico ¢ mostrado no Apéndice A. Nessa
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nova versao, nenhuma funcionalidade do projeto anterior foi perdida, contudo, os transistores
foram substituidos por um circuito integrado (CI) inversor a fim de aumentar a confiabilidade
no sistema. A Figura 16 apresenta o novo projeto para a PCB.
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Figura 16 - Novo projeto para a PCB.

A fabricacio e a implementacdo da nova PCB sdo planejadas como atividades futuras
do LODESTAR.

3.1.3 OBC

O OBC € o computador responsavel por tratar os dados utilizados durante o teste
e por executar o programa do ADCS. O OBC ¢ acoplado a PCB e faz o processamento
de toda a cadeia do sistema, atuando conforme programado para aplicar testes e simular
casos operacionais de interesse. Diferentes configuracées de firmware podem ser utilizadas,

fornecendo uma caracteristica versatil bem atraente para simulagdo de diferentes missdes.

Na configuracdo atual, um Raspberry Pi 3 b+, com a distribuicio Linux Raspbian, esta
sendo empregado como OBC. O programa utilizado nas simulacdes € escrito inteiramente
na linguagem C++, seguindo uma programac¢ao modular para organizar a escrita do codigo
e promover sua versatilidade. O computador foi selecionado por: atender os requisitos de
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processamento do simulador; pela facilidade de criar uma comunicacdo Ethernet; pela
ampla utilizacdo global que favorece a solucio de erros proprios do sistema; e pelas diversas
ferramentas possiveis em um sistema operacional Linux.

Mudancas no programa do OBC devem ser escritas no computador central. Apos
concluidas, o protocolo Secure Sheel (SSH) é utilizado para transferir os arquivos atualizados
para o OBC e iniciar a execu¢do do programa atualizado no simulador.

A telemetria implementada envia os dados para o computador central através do
protocolo MQTT, sendo que o Broker ¢ executado no préprio OBC. A mensagem contendo
os dados ¢é enviada no topico: IMU_DATA, podendo ser facilmente adaptada para diferentes

casos de testes. Em uma operagdo normal, os seguintes dados sdo enviados:

« Tempo de execucao (s);

+ Velocidades angulares no referencial do corpo (rad/s);

« Campo magnético nos eixos X, y e z e o modulo (uT);

« PWM de controle dos magnetorques nos eixos x, y e z (—100, 100);
o Quatérnions.

* Roll, pitch e yaw na sequéncia assimétrica 3—2—1 (rad).

« Deslocamento do CG em relagdo ao sistema de referéncia do corpo do satélite (m).

Comandos operacionais sio recebidos pelo OBC através do topico: IMU_COMANDOS.

314 EPS

O sistema de alimentacdo da mesa de teste € composto por uma bateria portatil e uma
bateria LiPo Turnigy 5000mAh 11.1V. A Figura 17 demonstra as duas baterias posicionadas
na mesa de testes.

A bateria portatil é utilizada para alimentar o Raspberry e, por consequéncia, os
demais sensores e CIs do sistema. Esse tipo da bateria foi escolhido por sua facil conexdo
com o OBC e por no ser necessario seu desacoplamento da mesa de testes quando precisar
ser recarregado.

A bateria de litio é implementada como fonte de poténcia e é utilizada para acionar
as bobinas dos magnetorques para a atuacdo magnética, sendo conectada diretamente a PCB
na entrada de 12V. Seguindo as adaptacdes no projeto eletronico comentadas anteriormente,
a entrada de poténcia da PCB também foi modificada para atender os novos requisitos de

atuacdo magnética.
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Bateria LiPo

Figura 17 - Sistema de alimenta¢do da mesa de testes.

A bateria LiPo utiliza trés células que fornecem juntas 11.1V de tensdo nominal DC.
Essa tensdo excede o limite maximo de 6.6V determinado para a alimentagdo das bobinas
do magnetorque (DA SILVA, L. M. B.; ISHIOKA, 2018), desrespeitar esse limite resultaria na
perda definitiva dos atuadores. Substituir ou adicionar uma bateria também nao é uma boa
solucdo pois elas sdo necessarias para os outros subsistemas e um terceira bateria deixaria o
sistema ainda mais complexo. A solucdo implementada modifica a proporcao dos valores
de PWMs enviados do OBC para os driver que controlam a intensidade do magnetorque,
através dessa estratégia, a tensio fornecida as bobinas também ¢ limitada em 6.6V

Ambas baterias foram posicionadas na face inferior da estrutura de Honeycomb
com o objetivo de descer o CG da mesa de testes e auxiliar o processo de balanceamento do
sistema.

3.1.5 Payload

Um protétipo funcional de um CubeSat 2U tem sido utilizado para os ensaios e testes
de algoritmos de controle por atuacdo magnética, sendo posicionado na parte superior e
central da plataforma. O projeto do payload, junto do projeto dos magnetorques, ¢ descrito
em (DA SILVA, L. M. B.; ISHIOKA, 2018).

Atualmente, o CubeSat possui dois stacks de trés magnetorques cada e é capaz de gerar
momento nos trés eixos de referéncia do corpo. Dentro do mockup, dois drivers baseados no

circuito ponte H sdo utilizados para controlar o sentido e a intensidade do campo magnético
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gerado. Dez GPIOs sdo necessarios para operagdo dos drivers:

« 6 pinos para determinar o sentido do campo.
« 3 pinos para controlar a intensidade do campo gerado através de PWM.

« 1 pino de StandBy que deve ser mantido em HIGH para ativar os drivers.

A Figura 18 apresenta o CubeSat utilizado nos testes desse trabalho.

DB9-A

Dois stacks

magnetorques

Figura 18 - Foto do CubeSat com os magnetorquers.

Conforme comentado anteriormente, com a implementacdo atual, o OBC dispoe de
apenas oito GPIOs livres, sendo os demais destinados a subsistemas ndo utilizados nesse
trabalho. A solucdo inicial veio ao se constatar que os seis pinos que determinam o sentido
podem ser substituidos por apenas trés sem perder nenhuma funcionalidade para as ativida-
des no simulador de pequenos satélites. A explicacdo para isso vem dos possiveis estados
dos pinos que controlam o sentido:

1. AIN1 em LOW e AIN2 em LOW.
2. AIN1 em LOW e AIN2 em HIGH.
3. AIN1 em HIGH e AIN2 em LOW.

4. AIN1 em HIGH e AIN2 em HIGH.
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Os estados (1) e (4) sdo pouco uteis para as atividades propostas no simulador, dessa
forma foram desconsiderados como casos operacionais. Para atingir os estados (1) e (2), basta
negativar o sinal de AIN1 para obter AIN2. Esse estrategia foi inicialmente implementada
através de transistores, posteriormente eles foram substituidos por um CI inversor.

A Tabela 1 mostra os valores de momento magnético simulados para as bobinas
cilindricas com ntcleo ferromagnético (utilizados nos eixos X e Y) e para a bobina cilindrica

com nucleo de ar (utilizada no eixo Z).

Tabela 1 - Valores simulados de momento magnético das bobinas.

Fonte: (DA SILVA, L. M. B.; ISHIOKA, 2018)

Momento Magnético(Am?)
Bobina cilindrica com nucleo metalico 0,17124
Bobina cilindrica com nucleo de ar 0,19711

3.2 Gaiola de Helmholtz

Para a simulacio do campo magnético espacial, uma gaiola de Helmholtz composta
por trés pares de bobinas ¢ comandada por um sistema de controle capaz de regular a direcéo
e sentido da corrente fornecida para o sistema. Em sua configuragdo atual, esse sistema
possibilita que um campo magnético uniforme seja gerado no centro da gaiola dentro de um
determinado volume (SILVA et al., 2019). Esse volume define a regido na qual a simulagdo do
ambiente espacial é valida e, consequentemente, a regido de operacao do satélite. A utilizacao
da gaiola permite que diferentes modelos de campo geomagnético possam ser aplicados no
sistema, simulando as caracteristicas do campo magnético terrestre em diferentes condicoes
e planos orbitais. A gaiola de Helmholtz ¢ categorizada como um simulador de campo
magnético terrestre (SCMT).

A gaiola projetada para as atividades no LODESTAR € composta por trés pares de
bobinas ortogonais envoltas em uma secdo quadrada. Cada par de bobina € simétrico e
paralelo entre si. O enrolamento € feito com fios de cobre AWG14, limitando assim a corrente
maxima em 6A e, consequentemente, o campo maximo gerado (SILVA et al., 2019). A Tabela 2
demostra os valores maximos tedricos e experimentais dos campos magnéticos gerados por
cada par da gaiola.

O resultado do campo magnético simulado é a soma vetorial do campo gerado pela
gaiola e o campo magnético local, conforme discutido na secdo 2.4.

Cada par de bobinas € alimentado por uma fonte DC capaz de prover até 60V ou
50A, limitada a 1000W de consumo maximo. Esses equipamentos atendem facilmente o

limite superior de 6A para cada eixo do sistema.



49

Tabela 2 - Valores maximos do campo magnético gerados pela gaiola de Helmholtz.

Fonte: (VAN DER PLOEG, 2017)

Bx(uT) | By(uT) | Bz(uT)
Teorico 326,56 312,73 319,35
Experimental | 218,45 155,42 | 156,60

Circuitos auxiliares sdo implementados para controlar a direcdo, o sentido e a inten-
sidade da corrente direcionada a gaiola de Helmholtz, a sua implementacio permite mudar
de forma dinamica o campo magnético que atua sobre o satélite. Em atividades futuras do
LODESTAR, a partir da utilizacdo de modelos de campo geomagnético em conjunto das
leituras do magnetometro e de um controle adequado, seré possivel simular o movimento de
um corpo em Orbita da Terra, aumentando ainda mais a possibilidade de cendrios de testes.

3.3 Computador central

O computador central é utilizado como ponte de acesso ao OBC através da rede
Ethernet local do laboratério. As fungoes relacionadas ao computador central sio: escrita
dos cadigos utilizados no simulador; envio de arquivos para o OBC através do protocolo SSH;
controle de versdo através de um repositdrio git; prover visualizacdo dos dados obtido pelo
satélite; envio de comandos operacionais para o OBC; e execuc¢do do programa de controle
da gaiola de Helmholtz.

A Figura 19 demostra a interface grafica desenvolvida em Python para acompanhar
em tempo real a telemetria durante a execucao dos testes. No caso apresentado, a mesa de
testes permaneceu rotacionando em torno do eixo Z.
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Figura 19 - Interface grafica para visualizacdo da telemetria.
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O envio dos dados, seja das leituras ou dos comandos, € feita através do protocolo
MQTT.

3.4 Sistemas de referéncia do simulador

Nas atividades do simulador de pequenos satélites, dois sistemas de referéncia sdo
utilizados para definir e representar a atitude do sistema: um sistema de referéncia no corpo
e outro inercial.

« Sistema de referéncia no corpo {XYZ}: BOFx na direcdo da face com o DB9A, BOFy
na direcdo da UMM vertical e BOFz completa o sistema pela regra da mao direita. A
origem ¢ posicionada no CR do satélite.

« Sistema de referéncia inercial do laboratério {X'Y’Z’}: I, é definido na direcao contra-
ria do vetor gravidade, I, e I, ficam no plano perpendicular & Z’, mas ndo precisam
ter direcdo definida. A origem € posicionada no CR do satélite.

. A Figura 20 exemplifica como ambos sdo posicionados e orientados no sistema.

Figura 20 - Sistemas de referéncia utilizados na operacio do simulador.

Um filtro de Kalman ¢ utilizado para realizar os calculos a partir das leituras do
campo magnético e assim obter a representacdo de atitude em relagdo a esses dois sistemas
de referéncia do simulador. A implementacao do filtro é descrita em detalhes em (BORGES;
IVANOV et al., 2022).

Na Figura 20, os eixos X’ e Y’ sdo as componentes horizontais do referencial inercial.
A orientacao desses eixos ¢ determinada somente no inicio do teste através da primeira
leitura do campo magnético, para isso, o vetor lido define a posicao do satélite em que ambos
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os sistemas de referéncia ficam alinhados, ou seja, quando o magnetometro realizar a mesma
leitura que a inicial, a atitude sera representada com zero rotagdes, no caso de representacoes
por angulos de Euler em sequéncias simétricas, as rotacoes roll, pitch e yaw terdo valores
Zero.

A orientagdo dos vetores horizontais inerciais ndo sdo criticos para a operacio do
satélite pois os testes realizados implementam apenas a movimentacgdo planar do simulador.
Dessa forma, o tinico eixo associado a dindmica do satélite é o vertical, os demais tem baixas
rotacdes associadas, conforme apresentado na subsecdo 2.5.1. Associado a isso, nenhum dos
testes implementados possuem um requisito de apontamento, apenas realizam a reducdo da
velocidade angular do sistema, se no apontamento o angulo da atitude no final da operagéo
¢ importante, no caso da estabilizacdo da atitude ele tem pouca relacdo com o desempenho
do sistema.

Caso seja de interesse, a orientacdo do referencial inercial pode ser definida e replicada
em diferentes testes de duas formas: ou comecar todos os testes na mesma posicdo para a
leitura inicial do campo magnético ser igual ou fornecer um valor fixo para esse vetor na

propria escrita do codigo.
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4 Testes e Resultados

O simulador de pequenos satélites, no contexto das atividades desenvolvidas no
LODESTAR, ¢ um ambiente utilizado para prover testes de equipamentos e algoritmos em
um ambiente controlavel.

Inicialmente, na concepc¢ao de um testes, € planejado um ou multiplos cenarios que
permitam analisar como o satélite se comporta naquelas condicoes. Estipulam-se parametros
como campo magnético externo, velocidade inicial e balanceamento da mesa para serem
implementados no simulador antes do inicio do teste. Com o teste em execucio, o com-
portamento dinAmico do satélite € posto em pratica: sensores e atuadores sdo acionados e

controlados em paralelo a telemetria enviada ao computador central.

A partir dessa estrutura, o simulador pode ser utilizado para realizar testes de unidade,
de integracdo e de sistema. Como resultado, o simulador pode atender diversas etapas do

projeto ao longo do desenvolvimento de um CubeSat.

Nesse capitulo, o payload e os algoritmos de estabiliza¢do de atitude descritos anterior-
mente serdo postos em préatica através de testes HIL. Com a realizacdo de um testes adequado,
os resultados obtidos poderdo ser analisados para melhor entendimento do sistema.

Os testes implementados nesse trabalho podem ser categorizados em dois tipos
distintos:

« TST - procedimentos para validar o correto funcionamento de sensores, de atuadores e
do algoritmo de determinacdo de atitude.
« DTM - procedimentos para validar e analisar os algoritmos de estabilizacdo de atitude,
mais especificadamente os algoritmos de B-dot e S-dot.
Os testes DTMs sdo os casos em que efetivamente ocorre a implementagdo HIL. Para
cada um deles, trés cendrios de testes sdo implementados, conforme apresentado na Tabela 3.

Tabela 3 — Cenarios de testes implementados durante os testes DTMs.

Cenario 1 | Cendrio 2 | Cenario 3
Mesa balanceada S S N
Gaiola ligada N S N
Velocidade inicial (rad/s) ~ 0.12 ~ 0.12 ~ 0.12
Duracao (s) 800 800 200

Nos casos em que a gaiola de Helmholtz é ligada, o campo magnético externo gerado
através da soma do campo da gaiola e o campo local € tal que: o valor lido da direcdo vertical
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Z' € 80uT; e a soma vetorial nas dire¢oes horizontais X’ e Y’ também é 80uT. Em outros

testes, esse valor pode ser ajustado conforme desejado.

A descricdo dos procedimentos para a realizagcdo de todos os testes, junto da enume-
racdo das etapas implementadas, foi documentada e validada. Esse procedimento é feito
de forma antecipada a realizacio da simulacdo para que, durante o teste, 0 documento seja
seguido e preenchido conforme os resultados das etapas.

O documento resultante da implementacdo do DTMO010 é apresentado no Apéndice B.
Nesse trabalho, a descricdo de cada um do testes implementados serd uma simplificacdo dos

seus referidos documentos.

4.1 TSTO010 - Validacao da orientacao de atuacao dos
magnetorques

A importancia de definir corretamente o sentido do momento dipolo magnético
gerado pelo CubeSat € clara, somente assim € possivel confirmar que a orientacdo da atuacio
adota pelo sistema, em relacdo ao BOF, estd sendo respeitada. Anteriormente, essa tarefa
foi feita na prépria concepcio e producdo do Mockup, de forma que a interacdo entre o
magnetorque, driver e codigo respeitasse a légica implementada na época. Com as atuali-
zacOes realizadas no sistema desde entdo, agora surge a necessidade de propor uma nova

metodologia para esse processo, sem que seja necessario o manuseio ou abertura do CubeSat.

As seguinte etapas sao seguidas para a realizagdo do teste:

1. Realizar a rotina de inicializa¢do do simulador.

2. Acionar o atuador de forma alternada em cada um dos eixos do BOF com poténcia
maxima.

3. Analisar e validar as leituras de campo magnético realizadas pelo magnetometro

através da comparacdo com os valores esperados.

Na Figura 21 e na Tabela 4 sdo apresentados os resultados obtidos. As atuacdes
nas direcoes 0, 1 e 2 sdo associadas respectivamente aos BOFx, BOFy e BOFz. O vetor
tridimensional B ¢ a leitura do magnetémetro.

Conforme os resultados apresentados, a atuacdo no BOFy é associado com um
aumento de Bx, no BOFy é com um aumento em By e no BOFz com aumento em Bz,
validando assim a direcdo de atuacdo de cada magnetorque.

Para confirmar o sentido de atuacio, deve-se verificar se a leitura aumenta ou diminui
durante a atuacdo do sistema. Para esse estudo, a posicdo e o alinhamento entre o atuador e
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Figura 21 - Gréfico para validacdo da orientacio de atuacdo dos magnetorques.

Tabela 4 — Resultados obtidos a partir da validacdo da atuacdo dos magnetorques.

Dir. | Bx(uT) | By(uT) | Bz(uT)
BOFx | 136,5 11,9 9,3
BOFYy -35,2 73,2 23,6
BOFz -51,8 -80,8 31,8

o sensor devem ser considerados. O comportamento do campo magnético é exemplificado

na Figura 22.
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Figura 22 - Comportamento das linhas de campo geradas pelos magnetorques.

Seguindo as linhas de campo geradas na atuacdo magnética, o sentido positivo dos

eixos X e Y sdo associados a um decremento no campo magnético lido pela IMU, ja o sentido

positivo do eixo Z € associado a um incremento. Dessa forma, observando os resultados da

Tabela 4, os sentidos para os eixos X e Y precisaram ser corrigidos através de uma correcao
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no software invertendo a légica de controle, o eixo Z permaneceu inalterado.

A validacdo dos resultados € feita através de uma nova configuragao de teste, simpli-
ficada por:

1. Realizar a rotina de inicializa¢do do simulador.

2. Gerar um campo magnético intenso através da gaiola de Helmholtz em uma orientacdo
conhecida.

3. Atuar de forma plena em apenas um eixo do magnetorque.

4. Observar o sentido de rotacdo do satélite.

Dado a intera¢do de dois campos magnéticos, uma forcga torque surge para alinh4-los.
Sabendo a orientacdo do campo gerado pela gaiola, que prevalesse sobre o campo magnético
terrestre, a mesa deve rotacionar em direcio a esse vetor e estabilizar em torno dessa posi¢ao,
considerando que as orientacdes adotadas estdo corretas. Com a implementacao do teste,
a mesa comegou a rotacionar no sentido esperado, ao final, a mesa de teste entrou em um
movimento harmoénico em torno do campo magnético gerado. Esse procedimento foi seguido
para todos os eixos do atuador. As orientacées foram entio validadas.

A partir da conclusao de todas as etapas do teste de unidade TST010, a atuacao dos
magnetorquers pode ser validada. O correto funcionamento desse sistema possibilita que
testes mais complexos possam ser realizados no simulador de pequenos satélites.

4.2 TST020 - Calibracao e validacao dos sensores da
IMU

A calibracdo manual do magnetdmetro e do giroscopio € necessaria quando utilizado
algum dos modos Non-Fusion da IMU. Conforme discutido anteriormente, interferéncias
internas e externas sobre as leituras dos sensores no local de operacdo do simulador devem
ser analisadas e entdo, a partir dos pardmetros encontrados, realizar os cdlculos necessarios

para tratar as leituras dos sensores e aproxima-las dos valores reais.

A calibracao do giroscopio envolve obter os offsets associados aos erros das leituras
do sensor. Com esse objetivo, o sensor € mantido imével em uma superficie qualquer e os
valores de velocidade angular sdo armazenados ao longo de um minuto. O offsets € definido

como a média das leituras para cada eixo do sensor.

A equacgdo de calibragdo é conforme:



56

Gx Grx — Ox
Gy|=|Gry—-Oy 4.1
Gz Grz — Oz

em que Gr ¢ a leitura sem tratamento do giroscopio, G € o valor ap0s a calibracio do sensor

e O é o parametro de calibracao.

A Equacao 4.2 mostra os resultados obtidos para a calibragio do giroscépio (rad/s).

0,0000
[0] = 0,0000 (4.2)
—0,0022

A calibracdo do magnetometro ¢ um processo mais complexo e sensivel, visto que
a leitura do campo magnético € suscetivel a diversas fontes de interferéncia. Conforme
descrito em (FOSTER; ELKAIM, 2008), as fontes de erros externas que afetam as leituras do
magnetometro sio: fator de escala; null shift errors; erros de desalinhamento; e distorcoes
hard e soft iron. Idealmente, a calibracio transforma a elipsoide obtida através dos valores
brutos em uma esfera centrada na origem com o raio igual a intensidade do campo magnético

externo ao local de operacao do sensor.

Seguindo a metodologia descrita em (HU et al., 2019), doze pardmetros sdo necessa-

rios para a calibragdo do magnetometro:
« Trés relacionados ao deslocamento da elipsoide em relacio a origem.

+ Nove relacionados a distor¢io da elipsoide em relacdo a uma esfera.

A equacio que define a calibracido dos magnetorques é:

Bx S Sz Siz||Brx Ox
By = S21 Szz S23 Bry - Oy (4.3)
Bz Ss1 Sz Sy || Brz Oz

em que Br € a leitura inicial do giroscépio, B € o valor apds a calibracdo, O é o parametro
relacionado ao deslocamento e S é a matriz simétrica relacionada a distorcao e ao fator de
escala da transformacao.

Com o OBC e o0 magnetometro desacoplados da mesa de testes, € possivel rotaciona-
los em qualquer direcdo desejada, atendendo assim a necessidade de obter todos os dados
possiveis da superficie com 47 esferorradianos que define a regido de operagdo do sensor. A
Figura 23a apresenta os dados obtidos antes da calibracdo e a Figura 23b ilustra esses dados
apos a calibracgao.
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Figura 23 — Resultado da calibracdo com o magnetometro desacoplado do simulador.

Entretanto, esse resultado nio representa a situacio real de operacdo durante a
realizacdo de testes HIL, pois a mesa de testes e o restante do ambiente precisam ter suas
interferéncias consideradas nos cdlculos da calibracio. Devido a topologia do simulador,
a obtencdo de dados é limitada pela restricio da movimentacdo do rolamento a ar, dessa
forma, nem toda a regido de operacdo do sensor pode ser mensurada. Em efeitos praticos,
nem toda superficie da elipsoide é utilizada para calcular os parametros de calibragdo, o que
pode ter um efeito negativo nos resultados obtidos. De qualquer forma, a técnica foi testada

e a Figura 24 apresenta os resultados obtidos.
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Figura 24 - Resultado da calibracdo com o magnetdometro acoplado ao simulador.
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A Equacdo 4.4 apresenta os parametros de calibracao calculados:

0,979 -0,008 -0,014 —3,108
S=1-0,008 1,019 -0,016|, O=|-12,558]. (4.4)
-0,014 -0,016 0,972 10,425

A esfera obtida a partir da calibracdo apresenta um raio de 26,47uT, uma diferenca
de 3,16uT em relacdo aos 23,31uT apresentados na secdo 2.4. Essa variacao sutil € justificada
pelas interferéncias geradas pelas construcoes em volta do simulador e por erros inerentes a
calibracdo e ao dispositivo.

Por fim, a Figura 25 demonstra as leituras calibradas do campo magnético em um
caso operacional do satélite rotacionando em torno de Z’. A acuricia da medicao pode ser
inferida pela invariabilidade de |B|.

Magnetic Field (uT)

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Time (sec)

Figura 25 - Resultado da leitura do campo magnético ap6s a calibracao.

Com os resultados obtidos, conclui-se que a calibracio do giroscopio e do magneto-
metro apresentam resultados que atendem os requisitos de desempenho necessarios para a
implementacdo da versdo completa do ADCS no simulador de pequenos satélites.

4.3 DTMO10 - Rotacao Livre

Esse € o primeiro conjunto de testes HIL para avaliar os algoritmos de estabilizacao
de atitude que deve ser implementado no simulador. Consistem dos testes mais simples,
neles o CubeSat é posicionado no simulador e deve-se rotaciona-lo livremente, minimizando
qualquer tipo de interferéncia externa e interna ao seu movimento. Uma versdo inicial desse
teste foi utilizada para definir os pardmetros utilizados na determinacdo da atitude.

Para obter as informacdes desejadas, os cendrios descritos anteriormente nesse ca-
pitulo foram implementados. O movimento inicial de rotacdo em torno do eixo BOFz foi
gerado manualmente antes do comeco de cada teste.
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De forma simplificada, as seguintes etapas sdo seguidas:

1. Realizar a rotina de inicializacdo do simulador.
2. Ligar a gaiola de Helmholtz com os valores estipulados na concepcao do teste.
3. Iniciar o programa do teste através do comando do computador central para o OBC.

4. Acompanhar a dindmica do teste através da telemetria recebida na interface grafica
até a conclusdo do testes.

5. Analisar os resultados obtidos.

No contexto do DTMO010, a implementacio de diferentes cendrios tem como objetivo
avaliar como o sistema se comporta em ambientes adversos e também se o satélite tem
capacidade operacional para atender a situacdo simulada. A mudanca do cenéario 1 para o
cendrio 2 avalia como o desempenho do sistema se modifica com o aumento da intensidade
do campo magnético. A mudanca do cendrio 1 para o cenario 3 avalia como o sistema se
comporta frente a disturbio fora do eixo de rotacdo normal.

A Figura 26 apresenta a leitura do campo magnético ao longo dos trés cenarios
implementados.
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Figura 26 - Leitura do campo magnético no sistema sem atuagdo magnética.

Conforme esperado, em todos os casos analisados, o campo seguindo o BOF oscila
harmonicamente nos eixo X e Y com uma defasagem de 90° entre si, enquanto permanece
aproximadamente fixo no eixo Z. No cendrio 2, o valor do campo teve um claro aumento

com a gaiola de Helmholtz sendo acionada. No cendrio 3, algo ocorreu com a leitura do
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magnetdmetro que resultou em uma elevada variacdo no mddulo do vetor obtido, esse com-
portamento deve ser investigado e solucionado para que se tenha confianca nos resultados
obtidos por esse cendrio.

A leitura do campo magnético ¢ importante pois ela € utiliza como valor de entrada
para a determinacao de atitude pelo filtro de Kalman. No cenério 1, ocorre o comportamento
esperado, o campo oscila harmonicamente nos eixo X e Y com uma defasagem de 90° entre
si e fica aproximadamente fixo no eixo Z. Para os cendrios 2 e 3, a falta de uma componente
horizontal afeta o comportamento harmoénico dos eixo X e Y, com isso ndo ocorre uma
variacao consideravel de nenhum dos eixos ao longo do teste, o que por sua vez afeta a

observabilidade do sistema para a determinacdo de atitude. Esse problema ser4 solucionado.

A leitura acurada do campo magnético € critica pois ela ¢ utilizada como parametro
de entrada para o algoritmo de determinacdo de atitude, € através desse valor que calcula-se
os parametros relacionados a orientacdo do satélite. A Figura 27 exemplifica a representacdo
de atitude do ADCS através dos valores dos quatérnions e dos angulos de Euler obtidos ao
longo da implementacdo do cendrio 1.
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Figura 27 - Representacdo de atitude no sistema sem atuagdo magnética.

Outro resultado obtido pelo algoritmo de determinacao de atitude, a partir da leitura
do campo magnético, ¢ a velocidade angular do sistema sem a necessidade de utilizacdo o
giroscopio. Essa funcionalidade € especialmente interessante para o simulador de pequenos
satélites, visto que ocorre o problema da calibragdo automatica do giroscopio em alguns
modos de operacgdo, conforme apresentado pela Figura 14. A seguir, a Figura 28 apresenta os
valores obtidos pelas duas formas durante a execu¢do do cendrio 1.

Comparando os dois gréaficos, fica claro que o algoritmo de determinacdo de atitude
do ADCS tem uma boa estimativa das condic¢des do sistema, entretanto, o valor obtido pelo
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Figura 28 - Velocidades angulares obtidas pelo giroscépio e pelo algoritmo do sistema.

giroscopio é muito mais estavel e representa melhor a realidade da dinamica do satélite,
dessa forma, tem mais valor para a analise de desempenho do simulador. Mesmo ndo sendo
utilizado pelo simulador, o valor retornado pelo algoritmo pode ser visto como um pardmetro
redundante, capaz de ajudar a solucionar casos em que o giroscopio deixe de funcionar
durante a operacao espacial.

E possivel analisar também que os valores de velocidade angular obtidos indicam
que ocorre uma perda de energia cinética consideravel no sistema, as leituras no eixo Z
diminuem progressivamente e nos eixos X e Y tendem a movimentos harmonicos com
amplitudes cada vez menores. E um comportamento esperado, explicado pela influéncia dos
torques externos ao sistema, porém se trata de um dado importante e deve ser considerado
na andlise da dindmica orbital do satélite nos outros testes.

Por fim, € avaliado o comportamento da velocidade angular em torno do eixo Z .
Essa serd a variavel analisada nos algoritmos de reducdo da velocidade angular nos testes

seguintes. A Figura 29 mostra o comportamento obtido nos cenérios 1 e 2.

Conforme esperado, ambos os cendrios apresentam o mesmo comportamento pois o

campo magnético nio afeta a dinamica do sistema nesse teste.

A partir da conclusdo do teste DTMO010, ¢ possivel validar a operagdo do algoritmo
de determinacdo de atitude e o obter parametros do comportamento dinamico do satélite
em um caso em os atuadores ndo sdo acionados. Esses dados sdo importantes para avaliar
o desempenho dos algoritmos de estabilizacdo de atitude que serdo implementados no
simulador.
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Figura 29 - Velocidades angulares em torno de Z nos cendrios 1 e 2 sem a implementacdo dos
magnetorquers.

4.4 DTMO020 - B-dot

Ao longo desse trabalho, a importancia de realizar a estabilizacdo da atitude de um
CubeSat foi definida e justificada. Com a implementacao dos testes DTMO020, o algoritmo
B-dot, conforme descrito na secdo 2.6, é posto em pratica em diferentes condigdes de teste.

Por implementar os mesmos cendarios, as etapas descritas para o DTM010 também
sdo implementadas na realizacdo do DTMO020, com a principal diferenca sendo o programa
executado pelo OBC.

A Figura 30 apresenta a representacdo de atitude obtida do satélite durante a execucdo
do cenério 1.
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Figura 30 - Representacdo de atitude durante a implementagdo do B-dot.

Para um satélite no espaco, a intensidade do campo magnético terrestre diminui de
forma irregular conforme aumenta-se a distancia da Terra, como resultado, tem-se torques
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cada vez menores conforme a altitude da drbita do sistema aumenta. Tal fato favorece a
execucdo do B-dot dentro das dependéncias do simulador de pequenos satélites e diminui o
tempo de acomodacdo do sistema. Entretanto, a elevada massa inercial da estrutura mecanica
do simulador, conforme discutido na subsecao 3.1.1, é ordens de grandeza mais influente

sobre a dindmica do satélite que o ganho que ¢ obtido pela baixa altitude terrestre.

No contexto do DTM020 e do DTMO030, a implementacdo do cendrio 2 tem como
justificativa o aumento da capacidade de geracdo de torque pelo atuador, buscando assim
compensar parcialmente a massa inercial adicionada ao payload pela estrutura mecanica. A
Figura 31 apresenta as velocidades angulares em torno de Z dos testes nos cenarios 1 e 2.
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Figura 31 - Velocidades angulares em torno de Z com a implementacdo do B-dot.

O resultado obtido confirma que geracdo de um campo magnético externo mais
intenso resulta em uma atuagdo magnética mais efetiva, com isso, o sistema € capaz de
estabilizar a atitude mais rapidamente. Entretanto, o desempenho do sistema ndo foi o
mesmo que o observado em testes antigos, para esse problema foram encontradas trés
justificativas.

Por causa da interferéncia do campo magnético gerado pelo magnetorque sobre o
magnetometro, a leitura do campo magnético realizada pela IMU deve ser feita em um
momento em que o magnetorque esteja desativado tempo o suficiente para os efeitos da
histerese magnética ndo afetarem a obtencao dos dados. Como resultado disso, o sistema
segue um ciclo em que fica 100ms com o magnetorque acionado, seguido de 400ms em que
fica congelado para a leitura do magnetometro possa ser feita de maneira segura. Como
resultado dessa estratégia, a atuagdo efetiva ocorre em apenas 20% do tempo de simulacio.
Esse problema pode ser minimizado através da paraleliza¢do das atividades executadas pelo
OBC, entretanto essa atividade foge do escopo desse trabalho.

Ao longo das atividades do simulador, um problema mecanico resultou na perda
gradativa da performance do rolamento a ar. Como resultado, o 7, comecou a gerar
interferéncias significativas sobre a simulacio da dindmica orbital. Uma manutencéo foi

capaz de restaurar grande parte do desempenho do sistema, entretanto o 7, continua
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sendo maior do que o observado em simulacdes anteriores ao problema. Essa interferéncia
pode ser solucionada com uma manutencao profissional ou mesmo com a substituicdo do

equipamento.

Concluindo as justificativas, ao final da baterias de teste, um problema foi encontrado
no transistor utilizado para controle do magnetorque X. Como resultado, o atuador ndo
foi acionado durante os testes e, dessa forma, uma imensa parte da capacidade da atuacio
magnética foi perdida. Essa é uma falha critica do sistema, entretanto sua solu¢do ¢ de facil
implementacdo. Em um futuro préximo, os testes serdo repetidos com o sistema atuando de

forma plena.

Outro parametro de interesse ao DTM020 é o PWM utilizado para controlar a in-
tensidade e o sentido do momento magnético gerado em cada eixo dos magnetorques. O
resultado desse estudo, aplicado ao cendrio 2, ¢ apresentado na Figura 32.

X-axis
100 T T F T
=
= o0
o
100 = | | - | | LS |
0 100 200 300 400 500 600 700 800
Y-axis
100 ] F T T
=
= o
o
-100 = 1 | | 1 |
0 100 200 300 400 500 600 700 800
Z-axis
100 T T T T T T T =
= “‘WV” WVN w"'l“ WV'W' '”' YVY ““"””‘ ll e Y
; 0
o
=100 = 1 1 | | | 1 | =

0 100 200 300 400 500 600 700 800
Time (sec)

Figura 32 - Atuacgdo dos magnetorques durante o B-dot.

Pode ser observado que os magnetorques dos eixos X e Y sdo acionados até a saturacio
durante quase toda a manobra de reducdo da velocidade angular, apresentando uma dinamica
peridtica com uma defasagem de 90° entre si. Tal comportamento era esperado devido a lei
de controle implementada para os testes. O acionamento do magnetorque no eixo Z pode
ser relacionado a movimentos residuais nos eixos X e Y e erros de estimacao.

4.5 DTMO030 - S-dot

O ultimo teste do simulador consiste em implementar o S-dot, descrito na secdo 2.6,
para avaliar a capacidade do algoritmo em estabilizar a atitude do satélite. Para criar uma
analise consistente, as mesmas etapas anteriores sdo implementadas para a execucdo do
S-dot.
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A Figura 33 apresenta a representacdo de atitude obtida do satélite durante a execucdo
do cenério 1.
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Figura 33 - Representacdo de atitude durante a implementacdo do S-dot.

Em uma aplicacio normal, o cilculo da lei de controle do S-dot utiliza o eixo definido
por um sensor solar, entretanto, o simulador nao possui nenhum sensor do tipo. Como forma
de contornar esse problema e validar o algoritmo S-dot através da estrutura do simulador de
pequenos satélites, a determinacao de atitude é utilizada para definir um novo eixo, essa
estratégia ¢ implementada conforme:

0
S=A(Q|o0]. (4.5)
1

A Figura 34 apresenta a reducdo da velocidade angular nos cendrios 1 e 2. Novamente,
o aumento da intensidade do campo magnético resulta em uma estabilizacio da atitude
mais eficiente.

Por fim, a atuagao dos magnetorquers do cendrio 2 é representada na Figura 35 pelos
valores de PWM. Conforme discutido anteriormente, o S-dot eh uma generaliza¢io do B-dot,

a adic¢do do termo cos gera um comportamento senoidal do PWM, esse efeito pode ser visto
no grafico obtido.
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Figura 34 - Velocidades angulares em torno de Z com a implementacdo do S-dot.
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Figura 35 - Atuacdo dos magnetorques durante o S-dot.

4.6 Resultados

Para concluir a analise dos testes HIL implementados, os resultados obtidos nos testes
podem sem agrupados e analisados de forma conjunta. Conforme comentado, o principal
parametro a ser analisado para avaliar o desempenho de um algoritmo de estabilizacao de

atitude € a velocidade angular. A Figura 36 apresenta os resultados dos testes nos cendrios 1
e2.

Através de uma aproximacao linear com resultados obtidos, € possivel obter um
parametro para estimar a desaceleracao angular em cada um dos casos testados. A equacao
de primeiro grau que define a aproximacao linear é:

w(t) = wyt + w, (4.6)

em que w ¢ a aceleracdo da velocidade angular conforme descrita na Equacao 2.19.
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Figura 36 - Velocidades angulares em torno de Z de todos os testes.

A Tabela 5 apresenta os valores obtidos para cada um dos testes HIL realizados nos

cenarios 1 e 2.

Tabela 5 - Resultados obtidos pela implementagdo dos testes HIL.

Desaceleragio angular (rad/s*)

Cen. 1 Cen. 2

DTMO010

1,135 x 10~ 1,100 x 10~*

DTMO020

1,165 x 10~* 1,376 x 10~*

DTMO030

1,081 x 10~* 1,180 x 10~*
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5 Conclusoes

Com o término das atividades definidas para esse trabalho, todas os resultados espe-
rados foram atingidos e resultaram em uma contribui¢do importante e positiva para pequisas
atuais e futuras do LODESTAR. Atualmente, o simulador de pequenos satélites e seus sis-
temas estdo operacionais e sdo capazes de implementar diversas configuracoes de testes
HIL. Ao longo da argumentacdo realizada nesse trabalho, as diferentes partes envolvidas na
determinacdo e controla de atitude do simulador foram detalhadas e validadas, culminando
na implementacdo do ADCS nas funcionalidades do simulador. Os diferentes sistemas,
suas formas de comunicacdo e suas especificacoes técnicas também foram apresentadas
para favorecer a operacao correta do simulador e a andlise criteriosa dos pardmetros das

simulacdes.

Foram desenvolvidos aprimoramentos importantes na operagdo do simulador de
pequenos satélites: uma interface grafica implementada para acompanhar em tempo real
os parametros de desempenho e saude do sistema; um algoritmo de determinacao de ati-
tude capaz de fornecer a orientacdo do satélite em referéncia a um sistema inercial; e a
documentacdo contendo a descricao dos procedimentos envolvidos na implementacdo dos
testes. No contexto de atuacdo magnética, tanto o hardware quanto o firmware tiveram
de ser adaptados para atender os novos requisitos: o sistema elétrico foi atualizado para
interfacear a comunicacdo entre o OBC e os drivers dos magnetorques; um novo projeto para
PCB foi feito para implementar as modificacoes; e o programa executado pelo OBC teve
que ser adaptado para a linguagem C++. Dois modos operacionais foram propostos para a
IMU, ambos com vantagens e desvantagens, a escolha de qual serd utilizado permite que o
simulador se adéque melhor a diferentes contextos.

Em seguida, com o objetivo de obter informagdes sobre o comportamento dinamico
do sistema, o satélite foi acionado e inspecionado. Essa andlise permitiu avaliar a influéncia
de diferentes fontes, como: pertubagdes geradas pelo torques externos presentes no ambiente
de simulacio; a interferéncia dos magnetorques e da gaiola de Helmholtz sobre a leitura
do campo magnético; e o funcionamento dos algoritmos internos dos sensores. Essa etapa
também permitiu validar as orientagdes dos atuadores magnéticos e calibrar os sensores

incorporados na plataforma de testes.

Com as adaptagoes concluidas e o simulador em condi¢do de operacdo, testes HIL
foram realizados para avaliar o desempenho de algoritmos de estabilizacio de atitude. Os
testes de rotacao livre, do B-dot e do S-dot foram implementados com sucesso no simula-
dor, obtendo resultados representativos dos cendrios testados. A capacidade de atuacao foi
significativamente prejudicada pelos problemas no rolamento a ar e no atuador magnético,
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entretanto, com a correcdo dos equipamentos através das solucoes propostas, € esperado que
o sistema recupera o desempenho de testes antigos.

Para atividades futuras no simulador de pequenos satélites, sugere-se inicialmente a
repeticdo dos testes HIL em condic¢des plenas de atuacio, com isso, 0s novos parametros que
serdo obtidos representardo de forma mais fiel a capacidade do simulador e do algoritmo
de controle. Somado a esse fato, o algoritmo S-dot ainda pode ser analisado em diversas
configuracdes de teste e muitos resultados interessantes podem ser obtidos através dessa
variacdo de cendrios, com a implementacdo do propagador do campo magnético de uma
orbita utilizando o controle da gaiola de Helmholtz, a capacidade dos testes representar um
caso real aumenta ainda mais. Por fim, os parametros de momento magnético e tensor de
inércia atualmente se distanciam bastante do valor real por serem obtidos por softwares
de simulagao, testes fisicos poderdo ser implementados no futuro para melhor a estimativa
desses dados e consequentemente melhorar os resultados obtidos pelos testes.
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APENDICE B - Procedimento
DTMO10

O documento a seguir apresenta o procedimento e as etapas adotadas para a realizacdo
do teste HIL DTMO010.



DTMO10 — Teste de direcao de
atuacao do magnetorquer
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1 DESCRICAO DO TESTE

Esse teste tem como objetivo avaliar como o sistema se comporta em um caso livre de

atuacdo. A partir dos resultados desse teste, espera-se ter uma referéncia para os

comparagao com os outros testes.




Operador

Guilherme Guerra

2 VERIFICACAO DE INTEGRIDADE

Data OK/NOK
Verifique se todos os itens necessarios para esse procedimento estdo
disponiveis e operacionalizaveis.
ltem OK/NOK
Mesa de testes OK
Mockup do satélite OK
10. 03/02 oK
Computador central com Linux OK
Mancal a ar, compressor e filtro OK
Gaiola de Helmholtz, magnetometro e 3 fontes OK
Computador para operar o controle da Gaiola OK
Na mesa de teste, verificar a tensdao da bateria portatil Romoss 10000mAg
pressionando o bot3o lateral.
20. 03/02 oK
Esperado Mesurado
Leds acesos 13 3




Medir a tensdo entro os terminais da bateria Li-Po 3S.

30. Esperado Mesurado 03/02 OK

Tensdo(mV) 9500-1260 11400

Verificar se a PCB esta fixada a mesa de testes e se todos os cabos de

40. o ) N ) 03/02 OK
poténcia e energia estdo devidamente conectados.

Encaixar e rosquear a chapa de aluminio superior a mesa de testes.

Medir a distancia entre a chapa superior e a chapa inferior, corrigindo essa

diferenca caso necessario.
50. 03/02 oK

Esperado OK/NOK

Distancia(mm) 42 OK

3 SETUP E EXECUCAO

Posicionar o mockup do satélite na mesa de testes. Conectar os cabos DB9A

60. o 03/02 OK
e DB9B conforme indicado.

Ligar o RaspBerry com a bateria portatil, uma luz vermelha piscando indica

70. o 03/02 OK
que o boot iniciou.

Conectar o cabo de alimentacdo da bateria LiPo 3S.
80. 03/02 oK

Acessar o Ubuntu através do computador central.
90. 03/02 OK




Remover a prote¢do do mancal a ar e liberar a trava na linha direcionada ao

100. 03/02 oK
mancal.
Ligar o compressor, abrir a valvula do filtro e ajustar a saida do ar em 80psi.

110. 03/02 oK
Verificado que a saida de ar estd funcionando conforme o esperado,

120. o . 03/02 OK
posicionar a mesa de testes no mancal a ar.
Ligar os equipamentos necessdrios para o controle da Gaiola de Helmholtz.

130. 03/02 oK
Realizar o procedimento de balanceamento da mesa.

140. 03/02 oK
No computador central, acessar o terminal, iniciar a comunica¢dao SSH com o

150. RaspBerry através do comando: 03/02 oK

Ssh pi@192.168.0.195 -i ~/.ssh/id\_rs

Acessar o diretdrio onde estdo salvos os arquivos do simulador com o

160, | comando: 03/02 oK

cd ~/Projects/GIT/adcv\_rpi/rpi/Controller

Em uma nova janela do terminal, enviar os arquivos atualizados do
computador central para o RaspBerry através do comando:

170. scp -r /home/alfacrux/Projects/adcv\_rpi/rpi/Controller/pi@ 03/02 OK

192.168.0.195://home/pi/Projects/GIT/adcv\_rpi/rpi/

Espere o procedimento ser concluido.




Voltando ao terminal do RaspBerry, gerar o arquivo executavel com o

comando:

180. 03/02 OK
make -j4

Espere novamente o procedimento ser concluido.

Versao do programa utilizado para a realizagao desse teste:
190. 03/02 oK
Main v1.0

No computador central, inicialize a interface de Vvisualizacdo e
armazenamento de dados com os seguintes comandos:
200. 03/02 oK

cd ~/Projects/Interface_simulador

python3 Interface_simulador.py

Rotacionar a mesa de testes para a posicdo inicial desejada.
210. 03/02 OK

Implementar o cendario de teste 1:

Mesa balanceada S
220. Gaiola ligada N 03/02 OK
Velocidade inicial (rad/s) = 0,12
Duracdo (s) 800

Comecar o teste com o comando:
230. 03/02 OK
./main




Anotar a velocidade inicial:
240. 03/02 OK
-0,115 rad/s

Ao termino do teste, fechar a interface do simulador.
250. 03/02 OK

Mover o arquivo .csv salvo na pasta da interface para o local desejado para

260. ) 03/02 OK
analise futura.

No computador central, executar novamente a interface.
270. 03/02 OK
python3 Interface_simulador.py

Rotacionar a mesa de testes para a posicdo inicial desejada.
280. 03/02 oK

Implementar o cendrio de teste 2:

Mesa balanceada S
290. Gaiola ligada S 03/02 OK
Velocidade inicial (rad/s) = 0,12
Duracado (s) 800

No computador responsavel pelo controle da Gaiola de Helmholtz, gerar o

seguinte campo magnético:
300. 03/02 OK

Campo Magnético Campo Magnético

Desejado (nT) mesurado(nT)




Eixo X 80 80,74

EixoYeZ 80 81,24

Mddulo 113,1 114,53

Comecar o teste com o comando:
310. 03/02 OK
./main

Anotar a velocidade inicial:
320. 03/02 OK
-0,116 rad/s

Ao termino do teste, fechar a interface do simulador.
330. 03/02 OK

Mover o arquivo .csv salvo na pasta da interface para o local desejado para

340. ) 03/02 OK
analise futura.

No computador central, executar novamente a interface.
350. 03/02 OK
python3 Interface_simulador.py

Rotacionar a mesa de testes para a posicdo inicial desejada.
360. 03/02 oK

Implementar o cendrio de teste 3:

370. Mesa balanceada N 03/02 OK

Gaiola ligada N




Velocidade inicial (rad/s) =0,12

Duracdo (s) 200

Deslocar o CM da mesa de testes até que ela que o BOFz fique deslocado fo

380. - 03/02 OK

Comegar o teste com o comando:
390. 03/02 OK
./main

Anotar a velocidade inicial:
400. 03/02 OK
-0,173 rad/s

Ao termino do teste, fechar a interface do simulador.
410. 03/02 OK

Mover o arquivo .csv salvo na pasta da interface para o local desejado para

420. ) 03/02 oK
analise futura.

4 VIZUALIZACAO E ARMAZENAMENTO DOS RESULTADOS

Com os arquivos .csv salvos no local apropriado, executar o programa em

MATLAB:

430. 05/02 OK

DTMO010.m

Visualizar os graficos e anotar os resultados e licGes aprendidas.
440. 05/02 oK
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