MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS

sid.inpe.br/mtc-m21¢/2018/03.16.19.47-TDI

REGULADOR AUTOSSINTONIZAVEL APLICADO AO
CONTROLE DE ATITUDE DE UM SATELITE
ARTIFICIAL

Ary Garcia Barrios Junior

Dissertacao de Mestrado do Curso
de Pos-Graduacao em Engenharia
e Tecnologia Espaciais/Mecanica
Espacial e Controle, orientada pelo
Dr. Mario Cesar Ricci, aprovada
em 28 de fevereiro de 2018.

URL do documento original:
<http://urlib.net/8SIMKD3MGP3W34R /3QNFL7P>

INPE
Sao José dos Campos

2018


http://urlib.net/8JMKD3MGP3W34R/3QNFL7P

PUBLICADO POR:

Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - INPE
Gabinete do Diretor (GBDIR)

Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
Caixa Postal 515 - CEP 12.245-970

Sao José dos Campos - SP - Brasil

Tel.:(012) 3208-6923/6921

E-mail: pubtc@inpe.br

COMISSAO DO CONSELHO DE EDITORACAO E PRESERVACAO
DA PRODUCAO INTELECTUAL DO INPE (DE/DIR-544):
Presidente:

Maria do Carmo de Andrade Nono - Conselho de Pés-Graduagao (CPG)
Membros:

Dr. Plinio Carlos Alvalé - Centro de Ciéncia do Sistema Terrestre (COCST)

Dr. André de Castro Milone - Coordenacao-Geral de Ciéncias Espaciais e
Atmosféricas (CGCEA)

Dra. Carina de Barros Melo - Coordenacao de Laboratérios Associados (COCTE)
Dr. Evandro Marconi Rocco - Coordenacao-Geral de Engenharia e Tecnologia
Espacial (CGETE)

Dr. Hermann Johann Heinrich Kux - Coordenacao-Geral de Observagao da Terra
(CGOBT)

Dr. Marley Cavalcante de Lima Moscati - Centro de Previsao de Tempo e Estudos
Climaticos (CGCPT)

Silvia Castro Marcelino - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
BIBLIOTECA DIGITAL:

Dr. Gerald Jean Francis Banon

Clayton Martins Pereira - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
REVISAO E NORMALIZACAO DOCUMENTARIA:

Simone Angélica Del Ducca Barbedo - Servigo de Informacao e Documentagao
(SESID)

Yolanda Ribeiro da Silva Souza - Servigo de Informacao e Documentacao (SESID)
EDITORACAO ELETRONICA:

Marcelo de Castro Pazos - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)

André Luis Dias Fernandes - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)



MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS

sid.inpe.br/mtc-m21¢/2018/03.16.19.47-TDI

REGULADOR AUTOSSINTONIZAVEL APLICADO AO
CONTROLE DE ATITUDE DE UM SATELITE
ARTIFICIAL

Ary Garcia Barrios Junior

Dissertacao de Mestrado do Curso
de Pos-Graduacao em Engenharia
e Tecnologia Espaciais/Mecanica
Espacial e Controle, orientada pelo
Dr. Mario Cesar Ricci, aprovada
em 28 de fevereiro de 2018.

URL do documento original:
<http://urlib.net/8SIMKD3MGP3W34R /3QNFL7P>

INPE
Sao José dos Campos

2018


http://urlib.net/8JMKD3MGP3W34R/3QNFL7P

Dados Internacionais de Catalogacéo na Publicacio (CIP)

Barrios Junior, Ary Garcia.

B277r Regulador autossintonizavel aplicado ao controle de atitude de
um satélite artificial / Ary Garcia Barrios Junior. — Sdo José dos
Campos : INPE, 2018.

XX + 88 p. ; (sid.inpe.br/mtc-m21c/2018,/03.16.19.47-TDI)

Dissertagdo (Mestrado em Engenharia e Tecnologia
Espaciais/Mecénica Espacial e Controle) — Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais, Sdo José dos Campos, 2018.

Orientador : Dr. Mario Cesar Ricci.

1. Controle adaptativo. 2. Filtro de Kalman. 3. TRIAD.
4. QUEST. I.Titulo.

CDU 629.7.062.2

Esta obra foi licenciada sob uma Licenca Creative Commons Atribuicao-NaoComercial 3.0 Nao
Adaptada.

This work is licensed under a Creative Commons Attribution-NonCommercial 3.0 Unported
License.

i


http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/deed.pt_BR
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/deed.pt_BR
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/

Aluno (a): Ary Garcla Barrios Junior
Titulo: “REGULADOR AUTOSSINTONIZAVEL APLICADO AO CONTROLE DE ATITUDE DE UM SATELITE ARTIFICIAL".

Aprovado (a) pela Banca Examinadora
em cumprimento ao requisito exigido para
obtengiio do Titulo de Mesire em

Engenharia e Tecnologla Espaclais/Mecénica
Espaclal e Gontrole

Presidents / ITA/DCTA / SJCampos - SP

/ ) Participaggio er%o-Conferéncla
Dr.  Mario Cesar Ricci ‘ Z/C_‘ e

Dr.  Helio Koiti Kuga 2

e

Dr. Evandro Marconi Rocco

Membro da

() Participagdo por Video - C
Dr.  Paulo Giacomo Milani k«m i

G SR

Membro da Banca / INPE / SdCampos - SP
( ) Participagdo por Video - Conferéncia

Dr.  Pedro Indcio Hilbscher /;ép%a K%:’f/;éﬁ,

Membro da Banca / INPE / SJCampos - SP

( ) Participagdio por Video - Conferéncla

Dr. Roberto Vieira da Fonseca Lopes o
B da - G
Convidado(g) / . / SJCampos - SP

( ) Participagfio por Video - Conferéncia

Dr.  Fausto de Oliveira Ramos s g{‘ M
{; A 4B

Convidado(a) / IAE/DCTA / Séo José dos Campos - SP

( ) Participagéo por Video - Conferéncia

Este trabalho fol aprovado por:

( ) maioria simples
m unanimidade

Séo José dos Campos, 28 de fevereiro de 2018






RESUMO

Este trabalho compara o desempenho de trés algoritmos de controle adaptativo
autossintonizaveis: indireto, direto aplicados ao controle de atitude, em trés
eixos, de um satélite artificial genérico numa Orbita baixa. A orbita do satélite é
descrita por um modelo matematico discreto ARMAX, cujos parametros séo
obtidos on-line pelo estimador Minimos Quadrados Recursivos. A estimacéo da
atitude do satélite é obtida pelos algoritmos TRIAD (Three-Axis Attitude
Determination) e QUEST (Quaternion Estimation), os quais utilizam dois vetores
de observacao fornecidos pelos sensores de posi¢do (sensores de horizonte e
solar). Para refinar a atitude estimada é utilizado o filtro estendido de Kalman,
que é responsavel por adicionar dados fornecidos pelos sensores de velocidade
(girdmetros); fechando, assim, a estrutura de controle. Este trabalho se baseia
em trabalhos anteriores para efeito comparativo. Além dos codigos dos
algoritmos, os resultados sdo apresentados e comentados. Os resultados se
mostraram similares aos trabalhos anteriores, abrindo um novo espetro de

métodos de controle adaptativo a ser estudado.

Palavras-chave: Controle Adaptativo. Filtro de Kalman. TRIAD. QUEST.
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Self-Tuning Regulator Applied to the Attitude Control of an Artificial
Satellite

ABSTRACT

This work compares the performance of three self-tuning adaptive control
algorithms: indirect, direct applied to attitude control, in three axes, of a generic
artificial satellite in a low orbit. An ARMAX discrete mathematical model, whose
parameters are obtained online by the Recursive Least Squares estimator,
describes the orbit of the satellite. The estimation of the attitude of the satellite is
obtained by the Three-Axis Attitude Determination (TRIAD) and QUEST
(Quaternion Estimation) algorithms, which use two observation vectors provided
by the position sensors (horizon and solar sensors). To refine the estimated
attitude is used the Kalman extended filter, which is responsible for adding data
provided by the rate sensors (gyrometers); thus closing the control loop. This
work is based on previous work for comparison purposes. In addition to the
algorithm codes, the results are presented and commented. The results were
similar to previous studies, opening a new spectrum of adaptive control methods
to be studied.

Keywords: Adaptive Control. Kalman filter. TRIAD. QUEST.
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1 INTRODUCAO

Um dos principais requisitos para que um satélite artificial tenha éxito em
sua missao € a necessidade de que a direcdo do satélite esteja apontada
adequadamente. O responsavel por esta tarefa € o Subsistema de Controle
de Atitude, que orienta o satélite de maneira a adquirir e manter uma atitude

especifica.

7

No presente trabalho é apresentada a realizagcdo de trés versbes de
algoritmos de controle adaptativo autossintonizavel: indireto e direto
aplicados ao controle de atitude de um satélite artificial munido de
propulsores, genéricos, capazes de gerar rotacdes em torno dos trés eixos
do referencial fixo ao corpo do satélite. Os algoritmos devem, entao, realizar
o controle de atitude do satélite artificial, de modo a manter o referencial do
corpo alinhado com o referencial orbital em uma orbita baixa. Este trabalho
também tem como objetivo a andlise, realizacdo e comparacdo dos
algoritmos de estimacédo de atitude, TRIAD e QUEST, que utilizam dois
vetores de referéncia contendo dados de posicdo obtidos através dos
sensores de horizonte e solares. Filtro Estendido de Kalman (FEK) é usado
para adicionar dados fornecidos pelos sensores de velocidade (girdbmetros)
com o intuito de aumentar a preciséo final da estimacgao de atitude.

A estrutura de controle adaptativo autossintonizavel, também conhecido
como Self-Tuning Regulator (STR) no modo indireto, estima os parametros
do processo para posteriormente obter os parametros da lei de controle que
minimiza um dado indice de desempenho, por outro lado a estrutura de
controle STR no modo direto, estima diretamente os parametros da lei de
controle (ASTROM; WITTENMARK, 2008; ASTROM et al., 1977; CLARKE;
GAWTHROP, 1975).

No caso da estrutura de controle STR no modo direto com ponderacgéao de
referéncia, além de estimar diretamente os parametros da lei de controle
aindarealiza, de modo “on-line”, o ajuste entre o vetor de saida do processo
e o vetor de referéncia, fazendo com que o erro em regime seja minimizado.
(KOIVO, 1980; FAVIER; HASSANI, 1982).



Nesse trabalho foi adotado um modelo discreto capaz de representar o
processo do sistema do satélite. Os pardmetros desse processo S&o
estimados pelo método dos Minimos Quadrados Recursivo (MQR)
(ASTROM; WITTENMARK, 2008; ASTROM et al.,1977; CLARKE;
GAWTHROP, 1975; COELHO; COELHO, 2004; AGUIRRE, 2004).

As saidas do processo sao determinadas a partir das medidas obtidas dos
sensores inerciais e ndo inerciais, as quais sao submetidas a um preé-
processamento para extrair um sinal mais preciso. Os sensores nao
inerciais utilizados foram os sensores de horizonte e o solar, ambos o0s
sinais séo tratados pelos algoritmos QUEST ou TRIAD (WERTZ, 1978;
Shuster; Oh, 1981) que trabalha em conjunto com o Filtro Estendido de
Kalman (FEK), possibilitando a insercao de sensor inercial (giroscopio), que
possui uma precisdo milhares de vezes, superior em relacdo aos demais

sensores utilizados neste trabalho.

E importante salientar que o procedimento em que se utiliza o estimador de
atitude QUEST, juntamente com os métodos de controle via Variancia
Minima Generalizada ja foram estudados por Padilha (1989) e Silva (1992).
Padilha (1989) realiza a estimacéo de parametros do processo via FEK ao
invés da técnica de Minimos Quadrados Recursivo (MQR). Por sua vez o
objetivo de Silva (1991) foi desenvolver algoritmos onde o numero de
entradas do sistema difere do niumero de saidas, com foco na condi¢cdo em
que 0 numero de entradas é superior ao niumero de saidas. Este trabalho
segue a mesma linha dos trabalhos citados. Deste modo este trabalho
utiliza parametros similares aos trabalhos de Padilha e Silva, onde o foco é
dirigido a técnica de controle, utilizando, entdo, um modelo de genérico de
satélite onde os atuares séo ideais e o meio permite o pleno funcionamento

dos sensores.

Ha diversos problemas relacionados ao uso de reguladores adaptativos.
Talvez 0 mais importante seja garantir a estabilidade geral do sistema de
circuito fechado, uma vez que o sistema de malha fechada € nao-linear e

variavel no tempo (ASTROM et al., 1977). Com isso, é de grande



importancia manter pesquisas com controle adaptivo, ja que em

determinadas situacdes é suas propriedades, € de grande valor .

O desenvolvimento deste trabalho é apresentado de acordo com o seguinte

sequenciamento:

a)

b)

d)

f)

9)

h)

O Capitulo 2 é dedicado a introduzir a teoria do controle adaptativo,
descrevendo assim o0s principios das estruturas de controle

adaptativo, incluindo as estruturas de controle STR;

O Capitulo 3 apresenta, de maneira resumida, os fundamentos

tedricos, necessarios, do controle de atitude de um satélite artificial;

O Capitulo 4 apresenta uma breve deducdo das técnicas de
estimacao estocastica de atitude (g-Método, QUEST e TRIAD);

O Capitulo 5 mostra todo o céalculo desenvolvido para se chegar aos
algoritmos de controle STR por Variancia Minima Generalizada

(VMG), nos modos indireto e direto;

O Capitulo 6 é dedicado aos estimadores utilizados neste trabalho.
Séo apresentados os principios de funcionamento da técnica MQR,
para estimar os parametros do modelo. E apresentado de forma
detalhada o algoritmo do FEK, utilizado para estimar a atitude final
do satélite;

O Capitulo 7 apresenta, de maneira sucinta, o procedimento
proposto para simulagéo do problema. Neste capitulo ainda comenta
sobre modo de orientacdo e elementos de controle do satélite e as
perturbacdes ambientais decorrente do meio que se encontra a

orbita do satélite;
O Capitulo 8 mostra as condic¢des iniciais do algoritmo do sistema;

O Capitulo 9 é discutido os resultados obtidos através de simulacdes
realizadas, dentro da plataforma MATLAB, para analise e

comparacao do desempenho da estrutura de controle STR, no modo



direto com e sem ponderacédo do vetor de referéncia e conjunto com

os estimadores TRIAD ou QUEST acoplado ao filtro de Kalman e

i) O Capitulo 10, por fim, apresenta as conclusées finais.



2 CONTROLE ADAPTATIVO

Neste capitulo é apresentada uma introducéo sobre os conceitos basicos
do controle adaptativo, assim como as principais estruturas de controle. Na
secdo 2.1 é apresentado o conceito de controle adaptativo juntamente com
um resumo histérico da evolucao do controle adaptativo. As secbes 2.2 e
2.3 apresentam, de modo resumido, o0s principios das primeiras estruturas
de controle adaptativo: por escalonamento de ganho e modelo de
referéncia, respectivamente. A secao 2.4 introduz o conceito da estrutura
de controle adaptativo autossintonizavel, em que os parametros do
processo sao estimados de modo on-line. Esta estrutura de controle pode
ser dividida em dois métodos: o método indireto (ou explicito), que é
apresentado na sec¢do 2.4.1, em que é necessario ajustar os parametros
estimados do processo. O método direto (ou implicito), apresentado na
secado 2.4.2, dispensa o ajuste dos parametros calculando diretamente os
parametros que seréo utilizados pelo controlador.

2.1 Introducéo

O termo “adaptativo® diz respeito a capacidade de atualizar o
comportamento ou caracteristica, de acordo com as novas circunstancias.
Esta descricdo pode apresentar ambiguidade, e vinha causando muita
discusséo na comunidade cientifica. Tem havido muitas tentativas de definir
controle adaptativo formalmente. Em um simpésio em 1961(ASTROM;
WITTENMARK, 2008), uma longa discussao terminou com a sugestao
seguinte: "Um sistema adaptativo é qualquer sistema fisico que tenha sido
projetado com um ponto de vista adaptativo”. Outra tentativa foi proposta
por um Comité da IEEE (Institute of Electrical and Electronics Engineers)
em 1973 (ASTROM; WITTENMARK, 2008), o qual propds um novo
vocabulario baseado nas nog¢des de sistema de controle auto-organizado.
No entanto, esses esforgos ndo foram amplamente aceitos. Assim como
Astrom (BAILLIEUL; SAMAD, 2015), nessa dissertacdo adota-se a
seguinte definicdo: um controlador adaptativo € um controlador que pode

modificar seu comportamento em resposta a mudancas na dinamica do



processo e do carater das perturbagdes, ajustando os parametros do

controlador.

Os primeiros estudos sobre controle adaptativo surgiram no inicio da
década de 1950, com o intuito de projetar um sistema de pilotagem
automatica de alto desempenho que fosse capaz de operar em diversas
condicdes climaticas e velocidades (SASTRY; BODSON, 1989; ASTROM;
WITTENMARK, 1989). Durante a década de 1960 houve um grande
avanco na teoria do controle adaptativo, gracas ao desenvolvimento da
teoria de identificacdo de sistemas e com o0 surgimento do controle
moderno, no entanto o interesse nesta técnica de controle sofreu uma
queda significativa devido a queda do X15-3 em 1967 (BAILLIEUL;
SAMAD, 2015), mas outras areas, principalmente na industria, o interesse
na técnica de controle adaptativo continuou, de forma menos intensa. Nas
décadas de 1970 e 1980 o controle adaptativo ganhou mais forca em
funcdo do desenvolvimento dos microprocessadores, possibilitando um
grande aumento da capacidade de calculo do sistema a ser controlado. A
partir da década de 1990 o controle adaptativo vem tomando espaco,
voltando a ganhar visibilidade principalmente por conta do interesse da
indUstria por essa estrutura de controle (LAGES, 2007).

O grande diferencial do controle adaptativo, em relacdo ao controle
convencional, € a capacidade de alterar os parametros de controle, em
funcdo da dindmica do meio em que o sistema se encontra, a fim de
melhorar o desempenho do sistema a ser controlado. Os tipos mais comuns
de controle adaptativo sdo os baseados no método de controle adaptativo
por Modelo de Referéncia (LANDAU, 1979), que apresenta um modelo
muito intuitivo, servindo como base para os demais modelos. A estrutura
de controle por Modelo de Referéncia observa o sinal de saida do processo
e 0 compara com a saida do modelo de referéncia, convenientemente
escolhida, e a diferenca € usada para ajustar os parametros do controlador.

Os principais métodos de controle adaptativo sdo apresentados a seguir.



2.2 Controlador por Escalonamento de Ganho

O Escalonamento de Ganho € um dos primeiros métodos de controle
adaptativo estudados, tendo seu auge nas décadas de 1950 e 1960,
atuando principalmente no desenvolvimento de sistemas de controle de voo
(ASTROM; WITTENMARK, 2008; SASTRY; BODSON, 1989), mas ha
quem nao considere este método de controle como sendo adaptivo (RUGH,;
SHAMMA, 2000). Este método de controle adaptativo trabalha em malha
aberta realizando o escalonamento dos parametros do controlador, usando
para isso uma tabela ou uma funcdo desenvolvida para obter o efeito
esperado. Contudo, tal abordagem falha em processos nao lineares que se
destinem a operar num amplo espectro de condi¢cdes de funcionamento.
Historicamente, tal situacdo apresentou-se pela primeira vez como critica,
no desenvolvimento de sistemas de controle voo, onde se verificou ser
possivel relacionar o valor ideal do ganho do controlador com o valor de
grandezas como a velocidade ou pressédo dinamica. O diagrama deste

procedimento pode ser visualizado na Figura 2.1

Figura 2.1 - Controle adaptativo por escalonamento de ganho

Escalonamento
-
de Ganho
yr u V
R v
— Controlador ™  Processo >

Fonte: adaptada de (SASTRY; BODSON, 1989)

2.3 Controle Adaptativo por Modelo de Referéncia

O método de controle adaptativo por modelo de referéncia (Model
Reference Adaptive Control — MRAC) também surgiu dentro do contexto de

desenvolver um sistema eficiente de controle de voo (ASTROM;



WITTENMARK, 2008; SASTRY; BODSON, 1989). Entretanto este método
trabalha em malha fechada, em que o desempenho desejado para a planta
€ especificado por um modelo de referéncia em que os parametros do
controlador sdo ajustados baseados na diferenca entre a saida da planta e
a saida do modelo de referéncia. O objetivo deste método consiste na
determinacdo de um mecanismo de adaptacdo que ndo s6 assegure a
convergéncia entre a resposta da planta, y, e a resposta do modelo de
referéncia, ym, mas também garanta estabilidade do sistema. Este
problema nao é trivial, uma vez que ndo existem respostas gerais para o
problema. Entre os métodos mais conhecidos de se obter uma solucéo,
esta o0 método conhecido como atualizacdo do gradiente, que consiste em
levar o sinal de erro, e(t) £ y(t) — ym(t), a0 menor valor possivel, modificando
os parametros do controlador com base em e(t). O diagrama de blocos

referente ao Controle por Modelo de Referéncia é mostrado na Figura 2.2.

Figura 2.2 - Controle adaptativo MRAC

Modelo de Y
Referéncia l
Mecanismo de
.
l ™  Adaptagio
Yr ) u Yy
- P
—»| Controlador Processo >

Fonte: adaptada de (ASTROM; WITTENMARK, 2008)

2.4 Controle Autossintonizavel

Segundo Sastry e Bodson (1989), o controle autossintonizavel (Self-Tuning
Regulators - STR) é uma técnica de controle onde os parametros do
processo sao considerados desconhecidos e o controlador possui
capacidade de sintonizar-se automaticamente a esse processo. Esta
técnica se destaca pelo fato de assumir que 0 processo tem parametros
constantes, mas desconhecidos. Sendo assim, o0s parametros sao
substituidos por suas estimativas determinadas por alguma técnica de
estimacgéo (on-line) de parametros e estes parametros séo tratados como
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se fossem os verdadeiros (principio da equivaléncia a certeza). Desta forma
a ideia é separar a estimacédo dos parametros do projeto do controlador de
forma a otimizar algum indice de desempenho. Este esquema foi
originalmente apresentado por ASTROM et al. (1977) onde o diagrama

genérico € mostrado na Figura 2.3.

Figura 2.3 - Modelo genérico de um controlador STR

2 Processo

r-r-r--——~>~>=>~>==>=777 -

Controlador |«

Calculo dos
Parametros

Estimador de
Parametros

Fonte: adaptada de (ASTROM et al.,1977)

Como dito anteriormente, os controladores STR baseiam-se na variacao
dos parametros do controlador de forma a otimizar algum indice de
desempenho, realizando tal tarefa a cada instante de amostragem. Os
parametros da planta séo identificados com base nas entradas e saidas do
processo, para, entédo, determinar os parametros do controlador e por fim

gerar o sinal de controle.
2.4.1 Controle Adaptativo Indireto (Explicito)

Os métodos de controle indireto executam a estimacao dos parametros do
processo, a partir dos quais séo calculados os parametros do controlador,

através de uma equacdo Diofantina, para obter a lei de controle



indiretamente por meio da estimac¢do do modelo do processo. O diagrama

desta estrutura é mostrado na Figura 2.4.

Figura 2.4 - Controle adaptativo STR Indireto

Ajuste de
Parametros
/ Estimador
Y u d
Controlador Processo

Fonte: adaptada de (ASTROM; WITTENMARK, 2008)

2.4.2 Controle Adaptativo Direto (Implicito)

No caso do controle adaptativo direto, a parametrizacdo do sistema se da
de modo direto, ou seja, os ganhos do controlador sdo calculados
diretamente sem identificacdo explicita dos parametros do processo,
tornando o problema muito mais simples. E por esta razdo este método
sera a mais explorado neste trabalho O diagrama desta estrutura é

mostrado na Figura 2.5.

Figura 2.5 - Controle adaptativo STR direto

Estimador

Controlador

Processo

Fonte: adaptada de (ASTROM; WITTENMARK, 2008)
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3 REPRESENTACAO DE ATITUDE

Determinar a atitude de um satélite € obter a orientacdo do mesmo em
relagdo a um referencial inercial. H4 métodos para determinar a atitude de
um unico eixo, assim como ha métodos para determinar a atitude de trés
eixos ortogonais. A atitude de um Unico eixo pode ser representada
(parametrizada) por um vetor unitario tridimensional ou por um ponto na
esfera celeste de raio unitario, mas é mais conveniente pensar a atitude de
trés eixos ortogonais como sendo uma transformacao de coordenadas, que
transforma um conjunto de eixos de referéncia no espaco inercial para um
conjunto no satélite. H4 diversas formas de representar a atitude de um
corpo rigido. Entre as representacdes mais populares estdo os angulos de
Euler e os quatérnions, que sao introduzidos nas secdes 3.1 e 3.2,

respectivamente.
3.1 Angulos de Euler

A representacdo da atitude através dos angulos de Euler é constituida por
trés rotacBes consecutivas em torno dos eixos X, Y, e Z do sistema inercial.
N&o é necessario que as rotacdes ocorram nesta sequéncia, basta realizar
trés rotagcdes em qualquer um dos eixos, desde que nao efetue rotacbes
consecutivas no mesmo eixo, para que a atitude seja completamente

representada.

Utilizando, por exemplo, a sequéncia de rotagcdes X — Y — Z, a matriz de
rotacao € dada por (WERTZ,1978):

s ey, s sy, —sy,
R=|c);syY, s, —cp, s, s, s, s, +cp, ch,  cp,sih, (3.2)
cp, sy, gy +sp, s, cp sy, s, —s, ey, ey

sendo ¢ = cosseno e s = seno e onde os angulos ¥,,y, e 3, também
conhecidos como angulo de rolamento, guinada e arfagem (PADILHA,
1989), representam os angulos de rotacdo em torno dos eixos X, Y e Z

respectivamente.
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A equacdo da cinematica permite atualizar a atitude do satélite e nesta
situagcdo pode ser representada como sendo (KUIPERS, 2002,
WERTZ,1978)

l/.Jz =—10 cpicy,  sPicy, | | W2 (3.3)

1/91 1 Y, —sP;isyP, Cl/)151/)2] [“)1]
Vs W2 o —sy, )y, Jlws

onde 14, ¥, e Y, sdo as taxas de variacdo temporal dos angulos de Euler
e wq, w, € w3 Sao as velocidades angulares no sistema de referéncia fixado

no corpo.

Pode-se observar uma grande desvantagem nesta representacao, que é o
fato de haver um ponto de singularidade no ponto ¥, = /2, fazendo com

gue outros modos de representacao sejam mais aceitos.
3.2 Quatérnions (Parametros Simétricos de Euler)

Para evitar as singularidades nas equacdes cinematicas geradas pelos
Angulos de Euler, podemos utilizar os quatérnions. O quatérnion q é
definido como um vetor 4x1, sendo que as trés primeiras componentes
compdem a parte vetorial e a quarta componente a parte escalar do

quatérnion, ou seja,

a1
_ |2 _ 67]
a=|e|=| (3.4)
qs

onde ¢ representa o vetor e g representa a sua parte escalar. Além disto,
pode-se representar os quatérnions em funcéo do angulo de rotagcéo © e

do eixo de rotagéo 7, como sendo

o=[g] -G
44 = COS (g) (3.6)
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Utilizando entidades trigonométricas é possivel provar que o modulo do
quatérnionns é unitario, ja que 7 é um vetor unitario na direcdo do vetor

velocidade de rotacao.

A matriz de rotacdo R em termos dos quatérnion € dada por (WERTZ,1978)

1- 2(‘1% + q%) 2(9192 + q394)  2(q193 — 9294)
R=12(q192 — 959s) 1—2(¢?+q3) 2(q295 + q194) (3.7)
2(q193 + 9294)  2(9293 — q194) 1 —2(qf + q5)

ou
R = (qi + 41+ 2qq" — 2q,Q (3.8)
onde
0 —g3 q
Qq)=|g9s 0 -—-q (3.9)
-4 1 0

Ja a representacdo da equacédo da cineméatica na forma de quatérnion é
dada por (WERTZ,1978)

C.II 0 Wy T Wy Wy

. y 1 —w, 0 W, w
ac) = Z;\ﬁlw o, 0 o [2® (3.10)

y z

q41» —w, "Wy T, 0

que também pode ser escrita na forma compacta

, 1 3.11
a(® = 58 G4
onde
0 W, _(Uy [am
~ —w, O Wy w
o=, 0 o (3.12)

—w, Wy —w, 0

e q é a taxa de variacao temporal do quatérnion.
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Além das formas apresentadas anteriormente, ha outras formas de se

representar a atitude de um corpo rigido. Todos os métodos podem ser

convertidos para as demais formas permitindo a escolha da melhor

representacdo em uma determinada aplicacdo. Um rapido comparativo

entre as representacdes é mostrado na Tabela 3.1.

Tabela 3.1 - Comparativo entre as representacfes de Atitude

conveniente para
rotacdes sucessivas

Representacédo Vantagens Desvantagens Aplicagdes
Sem parametros Funcdes Estudos
redundantes, trigonométricas, analiticos,

A interpretacao fisica singularidades para | entrada e saida,

Angulos de clara algum angulo, controle

E dificuldade em embarcado de

uler .
descrever atitude em
sequéncias de espagonaves
rotagoes estabilizadas em
3 eixos
Sem singularidades, Seis parametros Em analise, para
, sem funcdes redundantes transformar

Matriz de ) P
trigonométricas e vetores de um

Atitude (DCM) | regra de produto sistema de

referéncias para
outro

Parametros de

Sem parametros
redundantes, sem

Infinito para rotagéo
de 180°

Estudos analiticos

representacao para
algum incremento
de rotacdo

Rodrigues funcoes
(Vetor de trigonomeétricas, regra
de produto
Gibbs) conveniente para
rotacdes sucessivas
Sem singularidades, Um parametro Navegacao
sem funcdes redundante, inercial
Quatérnions trigonometricas, regra | interpretacéo fisica | embarcada
de produto nao 6ébvia
conveniente para
rotacdes sucessivas
Sem parametros Interpretacéo fisica | Navegacao
redundantes, sem néo Obvia, inercial
Parametros funcbes parametrizagdo do | embarcada
. trigonométricas, sem | argumento pode
Modificados de | singularidades causar saltos de
Rodrigues continuidade na

Fonte: adaptado de WERTZ (1978)
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4 ALGORITMOS PARA A DETERMINACAO DA ATITUDE

Neste capitulo s&o apresentados de modo objetivo, o desenvolvimento dos
métodos de estimacgédo de quatérnions que sdo empregados neste trabalho.
Na secdo 4.1 é apresentada uma breve introducdo aos métodos mais
conhecidos de estimacao de atitude representada por quatérnions. A se¢ao
4.2 apresenta o0 equacionamento necessario para obter a estimativa 6tima
através da minimizacdo do indice de desempenho de Wahba. A se¢éo 4.3
apresenta um método alternativo para determinar o quatérnion 6timo, de
modo a diminuir o custo computacional. Na secéo 4.4 é apresentado um
método ndo 6timo proposto por Shuster e Oh (1981), em que se pretende
obter o valor uma estimativa com uma precisao satisfatéria a um custo
computacional menor. Ao fim de cada uma destas se¢des € descrito o

algoritmo referente a cada método abordado.
4.1 Introducéo

Para determinar a atitude de um corpo no espago € necessaria uma
transformacao de coordenadas entre dois referenciais: um néo inercial e
um inercial. Para que um algoritmo de estimacao de atitude cumpra o
objetivo é necessério encontrar, no referencial fixo no corpo, os vetores
correspondentes a pelo menos dois vetores tridimensionais medidos no
referencial inercial. Em principio, € possivel realizar essa tarefa usando
uma matriz de atitude ou matriz dos cossenos diretores, R, que satisfaca
(WERTZ,1978)

w =Rv, i=12,..,n 4.1)

—l -l

onde w, € um vetor, o qual é um elemento de um conjunto de n vetores

unitarios tridimensionais, escritos no referencial inercial, denominados
vetores de referéncia, cujos elementos sdo as projecbes de grandezas
vetoriais nos eixos do referencial inercial. S&o exemplos destas grandezas
vetoriais: 0 campo magnético terrestre, a aceleracdo da gravidade e o
versor que fornece a direcdo Satélite-Sol; as quais podem ser utilizadas

como vetores de referéncia. Os vetores v, sdo também vetores unitarios,
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cujas coordenadas sao dadas pela projecéo de cada um dos n vetores nos
eixos do referencial fixo no corpo. Esses vetores sdo conhecidos como

vetores de observacgao.

A Equacéao (4.1) torna possivel determinar a matriz de atitude no caso ideal,
no entanto em situacdes reais 0s vetores medidos possuem ruidos,
fazendo com que o célculo direto da matriz de atitude n&o corresponda a
realidade. Atualmente existem diversos algoritmos de estimacao de atitude,
entre 0s principais estdo: g-Método (MARKLEY, 2002), QUEST
(SHUSTER, 2006; SHUSTER; OH, 1981), TRIAD (MARKLEY, 2002),
ESOQ (Estimator of the Optimal Quaternion), ESOQ2 (MORTARI, 1997,
2000), FOAM (Fast Optimal Attitude Matrix) (MARKLEY, 1993) entre outros.

Entre os primeiros registros de algoritmos para determinar a matriz de
atitude 6tima, Davenport (SHUSTER, 1990) apresentou o algoritmo que
consiste em minimizar a funcdo de custo proposta por Grace Wahba
(WAHBA, 1966), que recebe o nome de funcdo de Wahba, em sua

homenagem, e é dada por

z”: w Rv (4.2)

i=1

N =

J(R) =

onde a; € o0 i-ésimo peso nao negativo, i =1, ..., n.

Este algoritmo é conhecido como g-método, que esta entre os melhores
estimadores de atitude, quando o objetivo € apenas a precisdo da resposta.
Entretanto, este método possui um alto custo computacional para um
sistema embarcado. Sendo assim, Shuster e Oh (1981) propuseram o
algoritmo QUEST como uma solucdo oOtima para determinar a atitude,
apresentando um custo computacional menor. Outro algoritmo que se
destaca € o TRIAD gque, apesar de ndo ser um método 6timo, apresenta

um baixo custo computacional e de facil implementagéo.

A seguir sdo apresentados os algoritmos g-método, QUEST e TRIAD, os

quais séao usados neste trabalho.
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4.2 g-Método

O algoritmo g-Método, como dito anteriormente, esta entre os métodos
mais precisos de determinacdo de atitude, no entanto, ndo é muito usado
em sistemas embarcados pelo fato de necessitar calculos de inversdes de
matrizes, que o tornam lento. Uma vez que o algoritmo g-Método € muito
preciso na determinacdo da atitude, é utilizado nesse trabalho como
referéncia. Sendo assim, é possivel comparar os desempenhos dos
algoritmos QUEST e TRIAD, um em relacdo ao outro, e em relacdo ao
algoritmo g-Método. Nao sera demonstrado de forma detalhada neste
trabalho o desenvolvimento dos calculos do algoritmo g-Método. Um
aprofundamento pode ser obtido em (MARKLEY; MORTARI, 2000;
MARKLEY, 2002).

De modo geral, o algoritmo g-Método é baseado na Equacédo de Wahba.

Reescrevendo (4.2), tem-se

n

JR) = ) a,(1 - wiRy,) (4.3)
i=1
Minimizar (4.3) € 0 mesmo que minimizar
J'(R) =— Z a,w; Ry

i=1
OouU maximizar

n

9B = > axr(wlRy,) = w(RB") (4.4)

onde

B2 Z awv] (4.5)

e a; € um conjunto de pesos nao negativos, de modo que
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(4.6)
a =1

n
i=1

Com isso podemos reescrever o indice de desempenho de Wahba, como

9(@) =tr(RB") = q"Kq 4.7)
onde
A [S—0d z
Ke[* 27 7] (4.8)
S2B+B (4.9)
o2 tr(B) (4.10)
z2 Z aw; X v; (4.11)

Para minimizar o indice de desempenho € necessario satisfazer

09(a) _

" (4.12)

Através de algumas manipulacbes € possivel determinar o quatérnion

correspondente a matriz de atitude 6tima.
Kq" = hnaxq” (4.13)

em que A,,,, € 0 maior autovalor e q* é o autovetor correspondente de K.
A maior dificuldade neste método é obter o autovetor correspondente ao
maior autovalor da matriz K. Encontrar a matriz K é justamente o calculo
gue torna este algoritmo lento. Em softwares dedicados esta tarefa € muito
simples, mas quando os recursos computacionais devem ser minimizados

torna-se viavel explorar outros meétodos.

Através dos célculos demonstrados é possivel aplicar o g-método seguindo

0 seguinte algoritmo:
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a) Receber os vetores de referéncia, observacdo e o desvio

padrao da observacéao;

b) Calcular do vetor de pesos:

L _ Zn: ! (4.14)
Girzotal i=1 glz '
2
o
q; = % (4.15)

c) Calcular B, pela Equacao (4.5);

d) Calcular as matrizes S, o e z pelas equacdes (4.9), (4.10) e

(4.11), respectivamente;
e) Obter a matriz K pela Equacao (4.8);
f) Obter os autovalores de K;
g) Obter o quatérnion 6timo q* = gq(max(4))

E para obter a matriz de covariancia deve-se seguir 0 seguinte
procedimento (MARKLEY; MORTARI, 2000):

a) Caso o numero de vetores de observacédo seja igual a dois

( \

2
J O—tzotalllzl x 22| !
1
b1 4.16
qMétodo 4 (g% — O-tzotal)ﬂ’{ + (g% - O'tzotal)yzzg +l ( )

05ta1(v1v2) (v1v] + v107)

b) Caso seja maior que dois

n -1
1
PqMétodo = Zo—tzotal <I - Z aiEiE?) (4.17)
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4.3 QUEST

O algoritmo QUEST (SHUSTER; OH, 1981; MARKLEY; MORTARI, 2000),
também é um algoritmo 6timo, muito similar ao g-Método, diferenciando
apenas no método utilizado para se obter o maior autovalor da matriz K.
Com isto a precisdo do método € afetada, mas dentro de uma margem
aceitavel. Outro ponto importante a destacar no algoritmo QUEST é que,
no caso estudado neste trabalho em que se utilizam duas medidas, o
autovalor pode ser obtido de uma equacéo direta.

O método QUEST pode ser obtido, de modo resumido, da seguinte forma.
Reescrevendo a Equacao (4.13), tem-se
x=[A+0)I—-S]'z (4.18)
onde
A=oc+zy (4.19)

onde y é um vetor conhecido como vetor de Gibbs e o quatérnion pode ser
escrito por (WERTZ, 1978)

I
q= W[l] (4.20)

Pelo vetor de Gibbs quando o angulo de rotag&o se aproxima de T, y tende
a infinito, gerando singularidades. Sendo assim, torna-se interessante
explorar outros caminhos para obter o quatérnion. Partindo da equacéo

caracteristica de S

det(S—&I) =83 -2062+KkE—A=0 (4.21)
onde
o= tr(zs ) (4.22)
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k = tr(adj(§)) (4.23)
A = det(S) (4.24)

Segundo o teorema de Cayley-Hamilton a equacé&o caracteristica pode ser

escrita por
$3 =208% — kS + Al (4.25)

Rearranjando a Equacéao (4.25), tem-se

Yy Hal+BS+5%) =[(w+)—S]? (4.26)
onde
a=w>—c+k (4.27)
f=w-o0o (4.28)
V= (w+o)a—-A (4.29)

Quando w = Ay, €NtAO

X
Xmax = (4.30)

14

Substituindo (4.30) em (4.18) e comparando com (4.26) tem-se
x = (al +BS+ 5%z (4.31)

De (4.20) e (4.30) ja € possivel determinar o quatérnion

i 1 X
q = W [y] (4.32)

Contudo, para determinar o quatérnion otimo ainda é necessario obter
Amax, que pode ser obtido substituindo (4.19) e (4.18) em (4.26), resultando

em uma equacao caracteristica da forma

M—(a+b)A2—cA+(ab+co—d) =0 (4.33)
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onde

a=c0c—k (4.34)
b=oc"+12"g, (4.35)
c=A+z2"Sz, (4.36)

d=12"S8%z,

em que podemos obter uma boa aproximacéao de A,,,, através do método
de Newton—Raphson. A equacéo (4.33) pode ser escrita por (RUGGIERO;
LOPES, 1996)

A, —(a+b)A2, —clii+ (ab+co—d)

A =1_ 4.37
tmax T AL 423, —2(a+b)A_s +c (4.37)

No caso em que ha apenas dois vetores de observacdo € possivel

determinar A,,,, através de equacao simples, dada por

Amax = \/a% + 2a,a, cos(8,, — 6,) + a3 (4.38)

em que
cos(8y, — 6,) = (W1w,)(V122) + (Wi X W[y X vy (4.39)
Com isto pode-se escrever o algoritmo como sendo:

a) Receber os vetores de referéncia, observacéo e o desvio padrao da

observacéao;
b) Calcular do vetor de pesos pelas Equacdes (4.14) e (4.15).
c) Calcular B pela Equacéao (4.5);

d) Calcular as matrizes S,0,z, ke A pelas Equacdes (4.9), (4.10),
(4.11), (4.23) e (4.24) respectivamente;

e) Calcular o maior autovalor:
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e Se o numero de vetores de observacéo for igual a dois pode-
se obter 1,4, através da Equacdes (4.38) e (4.39).

e Caso seja maior que dois deve-se utilizar as Equacdes (4.34),
(4.35), (4.36) e (4.37) ;

f) Fazer w = A,,4, € calculando as Equacbes (4.27), (4.28), (4.29), e

(4.31) para finalmente obter o quatérnion 6timo pela Equacéo (4.32).

E para obter a matriz de covariancia deve-se seguir 0 seguinte

procedimento:

g) Utilizar a Equacao (4.16) caso o numero de vetores de observacao

seja igual a dois

h) Utilizar a Equacéo (4.17) caso o numero de vetores de observagéo

seja maior que dois
4.4 TRIAD

Quando se deseja trabalhar com apenas dois vetores de referéncia, torna-
se interessante a utilizacdo do método TRIAD (Tri-Axis Attitude
Determination). Este método foi inicialmente proposto por Shuster e Oh
(1981) e consiste na multiplicacdo da matriz contendo os vetores de
observacdo pela matriz contendo os vetores de referéncia, tornando o
calculo muito mais simples, mas em contrapartida h4 um aumento no erro
de estimacdo. A seguir descreve-se resumidamente o método TRIAD
(GRANZIEIRA JUNIOR et al., 2007; TANYGIN; SHUSTER, 2007).

Inicialmente constroem-se dois conjuntos de trés vetores ortogonais
unitarios ou triades, um baseado nos vetores de referéncia e outro baseado

nos vetores de observagao

woxr) (mx@xw)

s = (4.40)
|21 ><22| B |21><22|

ri=vy 1=
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o —w s =(w1xy2) . z(ﬂlx(ﬂl Xﬂz)) (4.41)
o= lwi x w,| = lwi x w,|

onder;es;, i=1,2e 3, sdo os vetores unitarios de referéncia e observacéo
utilizados no método TRIAD, de modo a existir uma Unica matriz ortogonal

R que satisfaz
s; = Rr; (4.42)

Agrupando os vetores unitarios utilizados de referéncia e observacao para
construir as matrizes de referéncia e observagéao, respectivamente, que sao

definidas como
Mps = [$1:55: 53] (4.43)
M,.; = [r1:12:73] (4.44)
Reescrevendo a Equacao (4.42)
M,,s = RM ¢ (4.45)
Uma vez que as matrizes Mobs € Mrer Satisfazem as seguintes condi¢cbes

5151 5551 §££1

I
Py

T _ T T T
MypsMps = [51S2  S2S2 5352 (4.46)

§{£3 2553 Egﬁs

T T T
riry r3rp r3r;
T _l.r T .. | _
My ofMy oy = (1172 Tory T3rp| =1 (4.47)

rirs Trir; Tirs

a Equacéao (4.45) pode ser reescrita como

3
R = Mobst:ef = Z EIE’{ (4.48)

i=1

A condicdo necessaria e suficiente para que a matriz R seja a solucédo do

problema é
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ViV =W W, (4.49)

Ainda é importante observar que neste procedimento o primeiro vetor €
utilizado duas vezes. E a segunda referéncia é o produto vetorial entre o
primeiro vetor medido e o segundo. E a terceira referéncia é o produto
vetorial do primeiro vetor medido e a segunda referéncia. Portanto o
primeiro vetor deve ser o que possui 0 menor ruido, possuindo uma maior
influéncia neste método. E com isto podemos escrever o algoritmo como

sendo:

a) Calcular os vetores de referéncia e observacdo atraves das
Equacdes (4.40) e (4.41),

b) Montar as Matriz de referéncia e observacao através das Equacdes
(4.43) e (4.44);

c) Calcular a Atitude, pela Equacao (4.48);

d) Obter os quatérnions estimados, pela identidade dada na Equacao
(3.7)

E para obter a matriz de covaridncia deve-se seguir 0 seguinte
procedimento (GRANZIEIRA JUNIOR et al., 2007):

1 o2 (wy - wa)(wywh + wowl) +

Prriap = of1 + 2

(4.50)
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5 DESENVOLVIMENTO DOS ALGORITMOS DE CONTROLE

Neste capitulo é apresentado todo o equacionamento para obter os
algoritmos de controle utilizados neste trabalho. Na seg¢do 5.1 €
apresentado o equacionamento do modelo VMG (Variancia Minima
Generalizada) para se obter o algoritmo da forma indireta. Na secédo 5.2 da
continuidade as equacgfes, reduzindo-as para a forma direta. No final de
cada sec¢ao séo apresentados os algoritmos resultantes.

5.1 Controlador Self-Tuning Regulator (STR) via Variancia Minima

Generalizado Indireto

O controlador STR via VMG (Variancia Minima Generalizado) pertence a
uma classe de algoritmos em que o controle do sistema realiza previsdes
do modelo do processo, com o intuito de controlar seu comportamento
futuro (SERRALHEIRO, 2011; COELHO, 1991). Estes algoritmos sao
denominados Controladores Preditivos Baseados em Modelos (MPC,
Model Predictive Controllers). Os MPCs trabalham na minimizacdo de
algum indice de desempenho para obter o sinal de controle. O indice de
desempenho que deve ser minimizado no caso VMG, é dado por
(PADILHA, 1989, p. 14)

1 ={|Peyt+ @ - RG My, M| + e u®lf 6.0

onde y, y, e u sdo sinais de saida, referéncia e controle, respectivamente,

e P(z™Y), R(z™1) e Q(z™1) sdo matrizes polinomiais de ponderacdo dadas

por
P(zY)=Py+Pz7 44 Pz (5.2)
R(z™Y) =Ry + Rzt + -+ Rygz "R (5.3)
Qz™) =Qo+Q1z7' + -+ Qpoz ™™ (5.4)

O controle VMG se iguala ao controle Variancia Minima (VM) quando
Pz H=REzYH=IeQ1YH=0.
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No entanto, esta técnica de controle exige um conhecimento a priori do
modelo matemético do processo. Como o processo nao é conhecido a
priori, € entdo adotado o modelo discreto, para relacionar saida controlada
com a entrada (AGUIRRE, 2004). Sera adotada a estrutura do tipo ARMAX

como modelo, que é representada por
A(z™Y) y(k) = B(z Yz %u(k) + C(z Ye(k) (5.5)

onde d é o operador de atraso unitario, A(z™1), B(z 1) e C(z!) séo as
matrizes polinomiais e e(k) sdo as perturbagbes que afetam o processo.

Estas matrizes sédo definidas por

Az D)=I1+A4z7  ++ Az (5.6)
]B(Z_l) = BO + B:LZ_1 + -+ BnBZ_nB (57)
CzV)=I+Cyz7 4+ Cpez™ (5.8)

Podendo ser representado entdo da seguinte maneira
y(k) = —Ay(k —1) — Ay(k — 2) — - — Ayuy(k —nA) +
+Bou(k —d)+Bu(k—d—1)+--+B,gu(k—d—-nB)+ (5.9)
+e(k)+ Cie(k— 1)+ Cre(k —2) + -+ C,ce(k —nC)

Observa-se que a funcao de custo (Equacéo (5.1)) envolve sinais de saida

em instantes futuros, y(k + d), tornando essencial a realizacdo de calculos

preditivos, a fim de determinar os sinais de saida futuros em funcéo dos
sinais de controle e de entrada no instante atual. Deste modo a Equacé&o

(5.9) pode ser reescrita da seguinte forma
y(k+d) = A Yz Y Bz YVz %uk) + A 1 (z7H)C(z Ve(k) (5.10)

Otermo A~ (z 1) C(z 1)e(k) pode ser decomposto em duas partes, em que
uma parte dependera somente dos valores futuros e a restante dependera
dos valores presentes. Este processo pode ser obtido através da identidade
polinomial, conhecida como equacao Diofantina (Equacéo (5.5)):
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C'(z™YH) = E(zHA*(z™) +z79F(z™) (5.11)

em que F(z™!) e E(z™!) sdo polinémios, a principio desconhecidos
(CLARKE; GAWTHROP,1975) e apresentam a seguinte configura¢ao:

F(zY)=I+Fz '+ -+ Fpuez7™, nF=nA—1; (5.12)
E(zY)=Ey+E;z7 '+ +E;z7", nE=d—-1 (5.13)

Utilizando a relacéo de “pseudo comutatividade”:
A*zHC Iz ) =C Mz HAE™) (5.14)

onde A*(z™1) e C*(z™1) sdo matrizes polinomiais ndo-ltnicas (WOLOVISH,
1974) em que det(A*(z™1)) = det(C*(z™1)), A*(0) = C*(0) = I.

Pré-multiplicando a Equacéo (5.11) pela direita por C*~1(z1) e inserindo a
Equacéo (5.14)

E(zDC Mz HAE ) + 2z F () (z ) =1 (5.15)
Com esta identidade podemos dizer

y(k+d) = E(z7H)C 1z HB(z Hulk) +

(5.16)
+F(zH)C (2 D)y (k) + E(z~De(k)
Como o erro de predi¢édo é dado como sendo
E(z Ye(k) = y(k+d) —y(k +d|k) (5.17)

Entdo, a estimativa 6tima para a Equacao (5.16) pode ser escrita por

y(k +d|k) = E(zH)C 'z HB(E Hu(k)

(5.18)
++F(z )T (2 ) y(k)

Para facilitar a manipulacéo algébrica, a Equacao (5.18) pode ser reescrita

da seguinte forma
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Z(k + d|k) = L(z"YHu(k) + M(z‘l)z(k) (5.19)
onde

L(z™Y) 2 EzHC iz HB(E™) (5.20)

M(z™)) 2 Fz7Hc1(z™Y) (5.21)

as quais correspondem a matrizes polinomiais definidas por
L(zY)=Ly+ Lz '+ + L,z ™, nL=nE+nB; (5.22)
M(zY)=My+M;zt+ -+ Myyz™, nM =nF (5.23)

Com isto podemos minimizar o indice de desempenho (Equagéo 5.1) em
relacdo ao sinal de controle, é preciso satisfazer a seguinte condicéo:

9 _o (5.24)
du(k)
Portanto,
3] oP(z Vy(k +d)\" e
oull) 2( ou(l) ) (Pa30e+ aid 5.25)
- RG )y, (0)) +2 (G Huwm)
aJ T —1\% -1
5o = 2|PoB3 (P30 + all) — Ry, () 20
+QhQ(z Huk)| =0
Entéo,

PyB§ (P(Z‘l)i(k +dlk) - R(z‘l)zr(k)) +QlQ(z Hu(k) =0 (5.27)

Substituindo a Equagéo (5.19) na Equacéo (5.27) e isolando o sinal de

controle, tem-se
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Qo Q(z™Hu(k)
Rz Dy, (k) — (5.28)
PG (LG Huk) +MEy®)

:PoBg

Deste modo a lei controle, para o caso indireto, € dada por

u(k) = (Q5Q(z™) + PBEP(z™)LE™)
(5.29)
PoB} (R, (0) — PGHMG )y ()

Com isto pode-se escrever o algoritmo no caso indireto:
a) Ler sinais de entrada e saida
b) Estimar A4,B e C, via MQR
c) Calcular E(z™1) e C*! pela equacéo Diafontina;
d) Obter o sinal de controle u(k), através da Equacéo (5.29)
e) Retornar para etapa (a)
5.2 Controlador STR via Variancia Minima Generalizada (VMG) Direto

O algoritmo, no caso indireto, possui muitas etapas que podem ser evitadas
estimando-se diretamente a lei de controle, reduzindo-se assim o0 custo
computacional. Esta estrutura é conhecida como controle auto sintonizavel

direto e seu desenvolvimento do algoritmo sera descrito a seguir.
Estabelecendo a seguinte defini¢cao:

W(k +d) 2 P,B; (P(z‘l)z(k +d)— ]R(z‘l)zr(k)> + (5.30)

+Q5Q(z~Hu(k)

Observa-se, ainda, que esta equacdo assume o valor zero quando se
obtém o sinal de controle 6timo. Como a Equacédo (5.30) depende de

termos futuros é feita a seguinte definicdo (KOIVO, 1985):
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@ (k + d|k) £ PyB} (P(z-l)z(k +dlk) — ]R(z‘l)zr(k)> (5.31)
+Q5Q(z Hu(k)

De onde se pode encontrar Q(k + d) a partir da diferenca das Equacgbes

(5.30) e(5.31):

Wk +d) =Pk +d|k) + (5.32)
+PBE PG (y(k +d) = 90 + dlo)

Como P,BY P(z™1) (X(k +d) — 2(" + d|k)> nao esta correlacionado com

P(k +d|k), entdo esta equacdo pode ser considerada como sendo a

predicéo otima de W(k + d).

Das Equacdes (5.31) e (5.19):

_ _ B _ (5.33)
P(k +d|k) = PoB} (P(z D (LDl +ME k)
- R(Z‘l)zr(k)> + QI Q(z )y, (k)
Multiplicando a Equacéo (5.33) por (P,BY)~1:
(PoBY) 1@ (k + d|k) (5.34)
= (P"HLE + (PBY) Q5 Q(z 1) )ulk)
+ Mz Dy(k) — R(z)y, (k)
Definindo:
N(z™) 2 Pz7DL(E™Y) + (PBy) ' QQ(z™H) (5.35)
Entao
(PoBY) "R (k + d|k)
(5.36)

= Nz Duk) + My k) — Ry, (k)
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Assim a lei de controle pode ser obtida por:
u(k) =N@Ez"H™ (R(z‘l)zr(k) - M(z—l)z(k)> (5.37)

Com isto podemos escrever o algoritmo no caso direto:
a) Ler sinais de entrada e saida;
b) Estimar N(z™1) e M(z™1);
c) Obter o sinal de controle, u(k), através da Equagéo (5.37);

d) Retornar para etapa (a).
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6 ESTIMADORES

Os estimadores de parametros sdo meétodos que possibilitam a
identificacdo do processo de interesse. As técnicas de estimacdo sao
essenciais quando se deseja trabalhar com controladores adaptativos, ja
que estas possibilitam a obtencdo, em tempo real, de um modelo

aproximado do processo, o qual é utilizado para projetar o controlador.

Para determinar a atitude de um satélite € necessério coletar informacées
vindas dos sensores de atitude. As observacdes dos sensores ndo sao
ideais, ou seja, ha ruidos que interferem na qualidade do sinal, gerando
erros. No entanto, o estimador, através de um tratamento matemético
adequado, filtra o sinal vindo dos sensores de modo a minimizar o erro entre
o sinal ruidoso e o sinal livre de ruidos, aumentando a confiabilidade do

sistema.
6.1 Minimos Quadrados Recursivo (MQR)

O método de estimacdo por minimos quadrados consiste em minimizar o
guadrado das diferencas entre os valores observados de uma amostra e
seus respectivos valores esperados. O método dos minimos quadrados
determina o valor dos elementos do vetor de parametros do modelo, 6, de

modo a minimizar a funcéo de perda dos minimos quadrados, dada por

t 6.1)
J6) =5 Y (D)~ @ ()8 )

onde y(i) € a variavel observada e ¢T(i) € denominada variavel de
regressao, as quais sédo fungdes conhecidas.
Seja um sistema discreto descrito por um modelo do tipo ARMAX

Az y(k) = B(z~ D)z~ %(k) + le(k) (6.2)

Expandindo (6.2), tem-se
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y(k) +a; y(k = 1) + -+ ane y(k — na)

(6.3)
=byu(k — 1)+ -+ byu(k — nb) + e(k)
Definindo
02la;, .. a, by .. bp]” (6.4)
—y(0) -~ —y(1—na) u(0) -u(l-—nb)]
02 —y:(l) - —y(2 :— na) u(:l) - u(2 — nb) (6.5)

(N = 1) —y(N = 1) u(N — 1)~ u(N — nb)

é possivel determinar a estimava 6tima dos parametros, a qual é dada por

S 0 (6.6)
62—5=0
ou
0@t) = [Tl rpTy (6.7)

Este € o principio do método recursivo e ndo recursivo dos minimos
quadrados. Contudo, o grande diferencial do MQR é que a estimacao é
feita em tempo real, e como dito anteriormente, essa propriedade é uma

condicdo necessaria no controle adaptativo.

A realizacdo do MQR pode ser conseguida através do seguinte algoritmo
(COELHO; COELHO, 2004; AGUIRRE, 2004):

a) Medir a entrada e saida do sistema
b) Atualizar as medidas, usando (6.5)
c) Calcular o erro de previsao
ek+1)2yk+1)— " (k+1)8(k) (6.8)
d) Calcular o ganho do estimador

Pk + 1) (6.9)
1+ 9Tk + DPU)elk + 1)

K(k+1) 2
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e) Calcular os parametros estimados
Ok+1) 20(k)+K(k+1e(k+1) (6.10)
f) Calcular a matriz de covariancia
P(k+1) £ P(k)—K(k+ 1D[P(k)pk+ 1] (6.11)
g) Retornar para etapa (a).
6.2 Filtro Estendido de Kalman (FEK) para Estimacao de Atitude

Os estados do FEK adotados para estimativa de atitude foi originalmente
proposto por Lefferts et al. (1982) a partir do método de covariancia
reduzida para chegar na representacdo de estado formado por quatro
componentes representados por quatérnions e trés derivas dos trés

girdbmetros, chegando entdo no vetor:

x(6) = Zgg —|qa (6.12)

em que b é taxa de deriva do bias do giro. Este trabalho também partiu

deste principio.
6.2.1 Predicao

Considerando o modelo de velocidade angular o mesmo descrito por
Lefferts et al. (1982), por se tratar de um modelo simples, porém
satisfatdrio, para este tipo de sensor. Em que se considera a velocidade

angular como sendo:

w=u-b-m (6.13)

onde w € a velocidade angular, u € a saida dada pelo giro, b o baias do

sistema e 1, € ruido da taxa de deriva.
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Aplicando o modelo do sensor de velocidade angular na Equacéo (3.11):

4 =38 (w0 - b®) - m®) 4 614
ou entdo na forma (LEFFERTS et al., 1982)
4 =364 615)
onde

a0 = [2] (6.16)

Considerando que a velocidade angular (w) é constante ao longo do
intervalo de amostragem pequeno, entdo a variagcdo do espaco angular
pode ser definida como sendo:

t+At
7B = j w(t)dt (6.17)

E os quatérnions para o instante de tempo seguinte pode ser determinado
do seguinte modo (WERTZ,1978):

2
26|

() )
Q(20) |q® (6.18)

|A6|
q(t + At) = | cos > I+

Esta equacéao é utilizada para prever o proximo quatérnion com base nas
medidas anteriores, onde A@ pode ser obtido por meio de uma simples
integracdo da saida dos girdmetros durante um curto intervalo de tempo,

gue pode ser obtida da seguinte maneira (WERTZ,1978):
n
AT
AO = 7Z(uk,i — b AT (6.19)
i=1

onde AT é o periodo de amostragem da velocidade angular do sensor e n

€ 0 numero de amostras tomadas no intervalo de predic&o.
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Considerando que os biases dos girbmetros ndo variam durante este
intervalo e que as medidas dos girdbmetros sdo acumuladas de forma
independente da execucédo do FEK. A covariancia de predi¢cédo, na forma
reduzida proposta em Lefferts et al. (1992) pode ser calculada pela

equacdao de Riccati

P(t) = ®(¢t, to)P(ty)PT (¢, ty) (6.20)

+ | @, t)G( t)Q)GT (&)PT (¢, t)dt

to

onde
®(t,t) = [A(t(')to) Y(t}to)] (6.21)
At t) =R(G®)RT (1)) (6.22)
1 [t (6.23)
Y(t,t) = -5 | A(t,t)dt
(t, to) tho (t,t)dt
D (to, ty) =1 (6.24)

A matriz de rotacdo, A, que transforma a matriz de atitude estimada, R, do

tempo t’ para o0 tempo t, e a matriz Y pode ser aproximada pela regra do

trapézio:
1t , AT (6.25)
Y(t, ty) = ——f A(t, t)dt = ——[Ay + ]
2 )0 4
e
Q. (t) 0
t) = 6.26
[ 44 —q3 42 ]
—- _ | B3 494 —q1
ED=-q, & q (6.27)
| —q1 —q2 —q3 |
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1_..
G(t) = [—55(‘1(0) 0] (6.28)

0 I
~ _[E(@®) o
S(q(t))—[ ) 1] (6.29)
1
G(t)=ST(ﬁ(t))G(t)=[_El 0] (6.30)
0 I
(~2k = EkaE;; (6-31)

A matriz G possui apenas constantes e a matriz Q € diagonal, sendo
formada pelas variancias dos girdmetros e as matrizes diagonais Q,(t) e
Q,(t) sao formadas pela variancia em cada eixo da triade de girbmetros e
pelas variancias dos biases dos girbmetros respectivamente. Aplicando a
regra do trapézio na integracdo da Equacdo (6.20) e as relacdes das

Equacoes (6.24) e (6.31), a matriz de covariancia pode ser obtida por:

~ — AT
Py = P @] + (9,0, P + IQkI)T (6.32)
T o' T ol AT
Py =@ P Py + (‘Dkaq’k + Qk)7 (6.33)
. AT
Py = q)k(Pk + Qk)q)k + Qk? (6.34)

Com isto podemos montar o algoritmo de predigao:
a) Obtencéo de w, pela Equacao (6.13);
b) Predicdo do quatérnions pelas Equacdes (6.18) e (6.19);

c) Calcular A, Ye & utilizando as Equagédo (6.21), (6.22) e (6.23)

respectivamente;

d) Calcular a covariancia predita utilizando a Equacgéo (6.34).
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6.2.2 Atualizacéo

Na Etapa de Atualizagdo, o estado € atualizado a partir do estado predito,
utilizando a medida e o ganho de Kalman. A covariancia € atualizada a

partir da covariancia predita, a matriz de medida e o ganho de Kalman.

Como o quatérnions de atitude ndo é obtido por um algoritmo externo, a

matriz de medida H, que relaciona o estado em funcdo das medidas, sera:
H=I[I 0] (6.35)
Dadas a definicdo da matriz § na Equacéo (4.20) se da a seguinte relacao:
H,=H:S(G®) (6.36)
Portanto a matriz de medida pode ser escrita como:

H.=HS@G0®)=1 o] [E(ﬁo(t)) (I)]=[E(q(t)) o 637

Utilizando a Equacéao (6.37) para obter o ganho de Kalman (LEFFERTS et
al., 1992)

= = T ([a(a (A T -1 (6.38

R = Pia[5@©®) 0o (E@®) olpi[z@®) o +r,) 638
Como a matriz a ser invertida possui ordem 3, a inversao deste termo pode
ser obtida analiticamente, jA que ndo requer grandes complicacdes
algébricas. A covariancia do algoritmo externo de determinagdo do

qguatérnion é dado por:

R, = E(g(0))RxET(Gy) (6.39)

Representando a covariancia de atualizagao P, por quatro sub-matrizes de

posto 3

p. — [Pes Peb] (6.40)
. =

Pb9 Pbb

A matriz ganho de Kalman pode ser reduzida para (JAZWINSKI, 1970)
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= [P = Nlepon 6.41
K, = [PZZ] (Pea,k + Rk) E"(Gx-1) ( )

A matriz ganho de Kalman ampliada pode ser obtida por (LEFFERTS et al.,
1982)

K, = S@)K, (6.42)

Deste modo o estado filtrado e a matriz de covariancia filtrada podem ser

obtidos, respectivamente, por
X = X1+ Ky [qobs - H@k—d (6.43)
Pk = Pk—l - Rkﬁkpk—l (644)

O quatérnion observado (q,,s) representa a medida e € obtido por um

algoritmo externo que gera também uma matriz de covariancia Rj.

Assim, a etapa de atualizacdo, pode ser obtida seguindo o seguinte

algoritmo:
a) Obter a matriz H a partir da Equac&o (6.37);
b) Calcular o ganho de Kalman reduzido pela Equacéo (6.41);
c) Obter o ganho de Kalman ampliado pela Equacao (6.42);
d) Obter o novo vetor de estados filtrado utilizando a Equagéo (6.43);

e) Obter a matriz de covariancia filtrada utilizando a Equagéo (6.44);
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7 MODELAGEM DO SISTEMA

Os referenciais adotados nesse trabalho sdo mostrados na Fig. 7.1. Sao

eles:

Referencial Geocéntrico Inercial (0XYZ): sistema de referéncia
quase-inercial, com origem coincidente com o centro de massa da
Terra (O), com o0 eixo X apontado para o Equinécio Vernal onde
plano XY coincide com o plano do equador e o eixo Z na direcao do

Polo Norte.

Referencial Orbital (0'X'Y'Z'): sistema dextrogiro, com origem no
centro de massa do satélite (0"), possui 0 eixo 0'X, apontados na
direcdo do zénite e 0'Z, na direcdo e sentido da velocidade de
translacdo do satélite. Os eixos 0'X,, 0'Y, e 0'Z, podem também ser
chamados de eixos de rolamento, guinada e arfagem,

respectivamente.

Referencial do Corpo (0'xsy,z;): sistema de coordenadas
dextrogiro, fixo no corpo do veiculo, ou do satélite, coincidente com
0S €eixos principais de inércia, cuja origem coincide com o centro de

massa da do satélite (0').
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Figura 7.1 - Sistemas de referéncia utilizados

OI

Fonte: Autor.

As equacdes que descrevem a dindmica do satélite sdo dadas por

. 1 7.1

wq = I [z — I3)wyws + Nq] @1
1

. 1 7.2

Wz = T [(I3 — [ wswq, + N,] (72)
2

1 7.3

W3 = 7 [(I; — I)wywy + Ng] (73)
3

as quais podem ser escritas numa forma compacta, dada por
@=1I,"[N-wx(Iyw)] (7.4)

onde I, é uma matriz diagonal com os momentos principais de inércia,
€ o vetor de velocidades angulares em torno dos eixos do referencial fixo

no satélite e @ é a taxa de variagcdo das velocidades angulares do satélite
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em torno dos eixos 0'x,, 0'y,;, € 0'z, € N é 0 vetor que corresponde aos

torques externos, dados por

onde T € um vetor de torques de controle e T; € um vetor de perturbacées

ambientais na direcdo dos eixos 0'x, 0'y,, e 0'z;.

O modelo cinemético do satélite empregado é o mesmo descrito pela
Equacédo (7.4). E considerado que o movimento linear entre dois instantes
de amostragem, ja que que os parametros do modelo sdo reestimados a
cada amostragem. Sendo assim a estabilidade do sistema esta diretamente

relacionado ao intervalo de amostragem.
7.1 Sensores e Atuadores
7.1.1 Sensores

Os sensores sao dispositivos capazes de converter uma grandeza fisica de
interesse em outra grandeza que seja legivel para o elemento de
comparacao. Uma vez que na literatura normalmente ndo € considerada a
diferenca entre sensores e transdutores, ambos serdo considerados como
apenas sensores e, portanto, a definicdo de sensor sera ampliada. O
sensor passa a ter, também, a capacidade de receber um sinal em uma
determinada grandeza de interesse e a converter em sinais elétricos como
corrente e tensédo (FUENTES, 2005).

O modelo de satélite & constituido de um corpo rigido contendo sensores e
atuadores. Os sensores utilizados sao classificados em sensores inerciais
e nao inerciais, 0s quais sao apresentados a seguir. Uma descricdo mais

detalhada destes componentes pode ser encontrada em (WERTZ, 1978):
7.1.2 Sensores nédo inerciais empregados

a) Sensores solares: Sao utilizados para identificar a direcdo do Sol
relativamente aos eixos do referencial fixo no corpo do satélite,

através de um mecanismo éptico de deteccao do Sol. Para efeito
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de simulacéo é adotado um modelo simplificado em que a saida

dos sensores é definida por

Xsol = §sol + gsol (76)

onde Y, contém os componentes das medidas dos sensores solares,
descritas no sistema fixo no satélite, S;,; contém os componentes da

direcdo Satélite-Sol dos sensores solares, descritas no sistema fixo no

satélite e {,,; € um ruido branco, com distribuicdo gaussiana de media nula

e desvio padrdo o5 em cada eixo. Importante salientar que este sensor nao
funciona em periodos de eclipse, ja que o sol fica “oculto” para os satélite

impedindo que o sensor obtenha medidas, diretamente, do sol.

b) Sensores de horizonte (ou de Terra): Séo utilizados para
identificar a dire¢&o da linha de nadir, relativamente aos eixos do
referencial fixo no corpo do satélite. Para isso um mecanismo de
varredura € utilizado para varrer o campo de visada de um
detector infravermelho, através da superficie da esfera celeste
centrada no CM do satélite, ajustado para detectar a temperatura
da radiacdo infravermelha do gas carbbnico presente na
atmosfera Terrestre. Numa trajetoria de varredura conhecida,
detectado o limiar entre a temperatura do espaco profundo e a
temperatura do COz2, é possivel determinar o Centro da Terra e a
linha de nadir, através de geometria esférica. A utilizacdo deste
sensor tem como um dos objetivos a compensacdo dos erros do
Giroscopio. Sendo assim a saida do sensor de horizonte é dada

por (PADILHA, 1989):
XTerra = §Terra + ETerra (7-7)

onde Y ;.- contém os componentes das medidas dos sensores de Terra,
descritas no sistema fixo ao satélite, Sr.,, CONtEM 0S componentes da
direcdo do nadir, descritas no sistema fixo ao satélite e $rerra € um ruido
branco, com distribuicdo gaussiana de media nula e desvio padrdao o em

cada eixo.
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7.1.3 Sensor inercial empregado

a) Giroscopios ou Girbmetros: Séo aparelhos capazes de
detectar alteracbes de orientacdo sem a necessidade de
outros corpos de referéncia. A configuracdo deste sensor se
resume numa roda que gira em alta velocidade sentindo e
respondendo as mudancas da orientacao inercial do seu eixo
de rotacdo que coincide com o do satélite. Os erros gerados
por este equipamento sdo denominados derivas (bias). A
saida do sensor pode ser modelada por (PADILHA, 1989):

Wqiro = w + EGiro (78)

onde wg;-, S0 componentes das medidas dos Giroscopios, descritas no
sistema fixo ao satélite, @ contém os componentes da velocidade angular

do satélite, descritas no sistema fixo ao satélite e {;, € um ruido branco,

com distribuicdo gaussiana de media nula e desvio padrao g; em cada eixo.
7.1.4 Atuadores

Os atuadores sdo elementos responsaveis por produzir movimento, para
reorientar o satélite, através de comandos manuais, elétricos ou mecanico.
Ha diversos tipos de atuadores que sao empregados, que atende estas
caracteristicas. Mas o modelo de satélite utilizado neste trabalho é
constituido apenas por um conjunto de propulsores a jato de gas. Os
propulsores sdo motores-foguete capazes de gerar impulsos elevados,
tanto em termos de for¢cas quanto em torques, que advém do empuxo dos

gases expelidos.
7.2 Perturbacdes ambientais

Um satélite esta sujeito a pequenos torques externos devido a perturbacdes
ambientais interferindo na atitude do satélite. Os principais torques

ambientais sao:

a) Torque devido ao gradiente de gravidade;
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b) Torque aerodinamico;
c) Torgue devido a presséo de radiagdo solar;

Nesta secdo sao apresentados, de forma resumida, os torques ambientais
em que o satélite artificial estara exposto. Um estudo mais aprofundado no
assunto pode ser encontrado em (WERTZ,1978; CURTIS, 2013;
CHOBOTOV, 2002; FAUSKE, 2002).

7.2.1 Torque Devido ao Gradiente de Gravidade

A magnitude da forca gravitacional exercida pela Terra sobre o satélite ndo
€ constante, mais varia com o inverso do quadro da distancia do satélite ao
centro de massa da Terra. Portanto, a forga gravitacional atuando em uma
determinada parte de um satélite pode ser diferente da for¢a que atua em
outra parte, e esta diferenca resulta em um torque. A gradiente de
gravidade tem a propriedade de alinhar o eixo de menor momento de
inércia com a vertical local, em uma configuracéo de estabilidade chamada
estabilizacdo por gradiente de gravidade (LARSON; WERTZ, 1992).

7.2.2 Torque Aerodinamico

Para satélites em Orbitas baixas, a densidade do ar é suficiente para
influenciar a dindmica de atitude do satélite através do atrito com a
atmosfera, que atua no sentido contrario ao movimento de satélite
(FAUSKE, 2002).

7.2.3 Torque de Presséo de Radiagéo Solar

A radiacao solar sao particulas geradas no Sol, no ambito da atividade solar
gue geram perturbacdes que podem interferir na dindmica do satélite. Estas
perturbacdes sdo notdrias em altas altitudes (LARSON; WERTZ, 1992).

7.3 Vetores de saida e controle

A estratégia de controle adotado consiste em fazer com que o sistema de
referéncia fixo ao satélite coincida com o sistema de orbital. E com isto o

vetor de saida adotado é dado por:
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X(t)=[¢1 Yo Y3 w0 (w—w,) ws3]” (7.9)

onde ,,y, e 3, Sdo respectivamente os angulos de rolamento, arfagem
e guinada que representam a atitude do satélite com relacdo ao sistema
orbital w,, w, e w; sdo velocidades angulares absolutas do satélite nas
direcdes dos eixos 0'X,,0'Y, e 0'Z, respectivamente e w, € a velocidade

angular da orbita. O termo y(t) = w, — w, € utilizado ja que o satélite deve

manter um dos eixos sempre apontado para o centro da Terra.
O vetor de controle é escolhido é representado por
u®) = [w () u(®) usz(®)]” (7.10)

onde u,(t), u,(t) e us(t) sdo torques de controle aplicados pelos

atuadores.
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8 Condicdes Iniciais Utilizadas nas Simulacdes do modelo do

Sistema

Neste capitulo sdo apresentadas as condic¢des iniciais que sdo empregadas

nas simulacdes realizadas neste trabalho.
8.1 Dados de Orbita

Os elementos orbitais foram escolhidos de modo a estabelecer uma 6rbita
de baixa excentricidade e heliossincrona. Os elementos orbitais adotados

sdo apresentados na Tabela 8.1

Tabela 8.1 - Elementos orbitais utilizados

Simbolo Descricao Valor
a Semi-eixo maior 7028,12 Km
e Excentricidade 7,7-10°
i Inclinagdo 98,61°
Q4 Ascencao da reta 276,02°
Wy Argumento do perigeu | 5,19°
M Anomalia média 229,70°

8.2 Dados iniciais de dindmica e atitude
a) Velocidade angular inicial do satélite
w=[-1-10"2 1-1073 -1-1073]"rad/s
b) Quatérnion inicial
q = [0,9872282881 0,0317163728 0,1336748975 0,0806560628]7

c) Momento de inércia do satélite

875 0 0
I,=]10 875 0 |kgm?
0 0 125

Os torques gerados pelos atuadores geram torque de no maximo 0,1 Nm.
8.3 Preciséo dos Sensores utilizados

A precisdo dos sensores inerciais e nao inerciais empregados nas
simulac¢des séo (PADILHA, 1989):
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a) Sensor de horizonte: o = 0,3°

b) Sensor solar: g = 0,6°

c) Girébmetro: o; = 5,7°-107° °/s
8.4 Estrutura do modelo

A escolha da ordem dos polinbmios matriciais (Equacéo (5.37)), aplicada

foi feita com base em analise da estrutura do sistema real. Deste modo a

estrutura do modelo foi:

M(z™Y)=My+Mz71 + Myz2 (8.1)
N(z)=Ny+ Nzt (8.2)
R(z-1) = 0 8.3)

8.5 Parametros iniciais do modelo
My =M; = M; = Ogxe
Ny =I3x3
N; = 0343
8.6 Inicializagdo dos parametros do FEK
a) Matriz de ruido do Giro

_ diag(os2)3x3 033
03,3 diag(05%)3x3

Q

b) Matriz de Covariancia
Ppir = diag(100)ex6
c) Matriz de Medida

H = [diag(100)4xs4 04x3]
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8.7 Matriz de covarianciainicial

Em ambos os algoritmos foram utilizados a seguinte matriz de covariancia:
Pyor = diag(100)24x24

8.8 Intervalo de amostragem

A simulacéo de controle considerou com um intervalo de 1 segundo, tanto

para a amostragem quanto para sensores.
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9 RESULTADOS

Neste capitulo sdo apresentados e analisados os resultados de todos os
algoritmos gerados neste trabalho. Na se¢do 9.1 os resultados da
determinacao de atitude obtidos pelos determinadores de atitude TRIAD e
QUEST sao comparados com o resultado gerado pelo algoritmo g-Método.
Na secdo 9.2 sdo mostrados os resultados da determinagcédo de atitude
guando se insere o filtro de Kalman para estimagé&o de atitude, acoplando-
0 ao determinador de atitude (TRIAD ou QUEST), a fim de obter resultados
mais precisos. Na secao 9.3 apresenta a sintese de todos algoritmos a afim
de analisar a exequibilidade da estrutura de controle STR direto via

variancia minima generalizado.
9.1 Determinador de Atitude

A estimacéo de atitude é realizada pelo determinador de atitude TRIAD ou
QUEST, para dois vetores de medidas, acoplado ao FEK para estimar a
atitude do satélite. Sendo assim, o primeiro teste realizado foi o de
comparar os algoritmos TRIAD e QUEST com o g-Método, uma vez que

este ultimo é conhecido por apresentar melhores resultados.

Num primeiro teste foi considerado sensores de horizonte e solar com
precisbes dadas na sec¢do 8.3. Considerou-se também um movimento em
gue os angulos de rolamento, arfagem e guinada estavam variando
linearmente em relacdo ao tempo, com velocidades angulares de 0,03 ©/s,
0,06 °/s e 0,09 /s, respectivamente. Os resultados deste teste podem ser
observados na Figuras 9.1, na forma de angulos de Euler, e na Figura 9.2,

na forma de quatérnions.
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Figura 9.1 - Comparagao entre os algoritmos de determinagéo de atitude
TRIAD, QUEST e g-Método. Representacao por angulos de Euler
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! I ! |
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Tempo(s)

Fonte: Autor.
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Figura 9.2 - Comparacgao entre os algoritmos de determinacao de atitude
TRIAD, QUEST e g-Método. Representacao por quatérnion

—— TRIAD
03+ q-Método
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094

N
N\

T T T T
0 500 1000 0 500 1000
Tempo(s) Tempo(s)

q3
q0

Fonte: Autor.

Pode-se observar pelos graficos das Figuras 9.1 e 9.2 que a estimacao dos
algoritmos TRIAD, QUEST e g-Método tendem ao valor real, como era de

se esperar.

Os erros de estimacdo dos algoritmos TRIAD, QUEST e g-Método com
relacdo aos valores reais, considerando que os sensores de horizonte e
solar tenham as precisfes fornecidas na secao 8.3 e um movimento em
que os angulos de rolamento, arfagem e guinada estavam variando
linearmente em relagdo ao tempo, com velocidades angulares de 0,03 9/s,
0,06 °/s e 0,09 9/s, respectivamente; sdo mostrados nas Figuras 9.3 e 9.4,

nas formas de angulos de Euler e em quatérnions, respectivamente.
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Figura 9.3 - Erro dos algoritmos de determinacédo de atitude TRIAD,
QUEST e g-Método. Representacéo por angulos de Euler
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Fonte: Autor.
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Figura 9.4 - Erro dos algoritmos de determinacédo de atitude TRIAD,

TTTTT
g-Método
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QUEST e g-Método. Representacao por quatérnion
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Fonte: Autor.

do as 9.3 e 9.4 nota-se

Analisan Figuras que o
apresenta a pior ainda as

assemelhou muito aos demais. Isto pode ser mais bem visualizado

algoritmo TRIAD é o que

estimativa, mas, sim, seu desempenho se
observando as meédias e desvios padrdo dos erros fornecidos pelos
algoritmos, dados que podem ser observados nas Tabelas 9.1, 9.2 e 9.3,
as quais apresen e desvios padrao dos algoritmos g-Método,

TRIAD e QUEST, respectivamente.

tam as médias
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Tabela 9.1 - Média e desvio padrao dos angulos de Euler e quatérnion do
algoritmo g-Método

g-Método
Quatérnion Angulos de Euler
do (o] a2 as Rolamento| Arfagem | Guinada
E:;:’;Z 4,60E-04 | 9,07E-04 | 3,60E-03 | 2,56E-03 | 4,28E-01 | 2,98E-01 | 9,53E-02
Média 8,68E-06 | -2,42E-05 | -8,33E-06 | -8,21E-05 | -5,50E-03 -5,99E-03 | -7,64E-04

Tabela 9.2 - Média e desvio padrao dos angulos de Euler e quatérnion do

algoritmo TRIAD
TRIAD
Quatérnion Angulos de Euler
do di a2 as Rolamento| Arfagem | Guinada
Eae;:alc; 1,096-03 | 2,35E-03 | 3,83E-03 | 2,64E-03 | 4,58E-01 | 3,17E-01 | 3,04E-01
Média | 5,37E-05 | -8,12E-05 | -2,07E-04 |-2,23E-04 | -3,31E-02 | -1,77E-02 | -1,57E-02

Tabela 9.3 - Média e desvio padrao dos angulos de Euler e quatérnion do

algoritmo QUEST

QUEST
Quatérnion Angulos de Euler
do a1 a2 as Rolamento| Arfagem | Guinada
Desvi
pae;:lél?) 4,69E-04 | 9,13E-04 3,66E-03 | 2,54E-03 | 4,30E-01 3,04E-01 | 9,61E-02
Média 2,18E-05 | -2,11E-05 | -1,51E-05 | 1,89E-05 | -3,49E-04 -2,40E-03 | -4,93E-03

Os dados numéricos, apresentados nas Tabelas 9.1 a 9.3, reforcam a

viabilidade da realizacdo do algoritmo TRIAD, uma vez que obteve bons

resultados, em especial quando comparado com o algoritmo QUEST. Ainda

vale ressaltar que, o fato do algoritmo TRIAD ser um algoritmo néo 6timo,

baseado em func¢des trigopnométricas, torna um algoritmo mais rapido e

simples de ser realizado, coloca-o em destaque quando se deseja um

algoritmo para determinar atitude em um sistema embarcado. Isto pode ser

constatado observando o tempo médio para de execuc¢do dos algoritmos,

que foi de: 0,4240, 0,2135 e 0,1804 segundos para os algoritmos g-Método,
QUEST e TRIAD respectivamente. Tanto o QUEST quanto TRIAD
apresentaram o tempo de execucado médio bem inferiores em relacéo ao g-
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Método, mas o TRIAD apresentou o melhor resultado, em relacdo ao tempo
de execucédo, chegando a ser, aproximadamente, 14,50% mais eficiente

em relacdo ao QUEST.

Outra caracteristica importante do algoritmo TRIAD, que deve ser
evidenciada, é o fato do algoritmo TRIAD priorizar as medidas do primeiro
vetor de medidas, como visto no Capitulo 4. Sendo assim, quando se tem
dois vetores, em que um deles é significativamente mais preciso que o
outro, é aconselhavel priorizar as medidas mais precisas, colocando o vetor
mais preciso como o primeiro vetor de medidas no algoritmo. Esta condicéo
pode ser observada nas Figuras 9.5 e 9.6, onde numero 1 indica o primeiro
vetor de medidas e o nimero 2 indica o segundo vetor de medidas.

Figura 9.5 — Algoritmo TRIAD. Comparacéo entre as prioridades.
Representacéo por angulos de Euler
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Figura 9.6 - Algoritmo TRIAD. Comparagéao entre as prioridades.
Representacao por quatérnions
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Fonte: Autor.

Como era de se esperar, o TRIAD apresenta melhores respostas quando a
medida de menor variancia € priorizada. Outro ponto a ser observado neste
teste € a mudanca de sentido que ocorre préximo aos 600 segundos. Isto
ocorre devido ao elevado valor de um dos desvios padrdes, influenciando

no sinal do produto vetorial do vetor de referéncia.
9.2 Estimacéo de Atitude Via Filtro Estendido de Kalman

Os testes de estimagédo de atitude via Filtro Estendido de Kalman, o qual
permite a insercdo do sensor nao inercial faz com que a estimacéo de

atitude, em conjunto com TRIAD ou QUEST, apresente resultados muito
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mais precisos. Esta afirmacdo pode ser constatada através dos testes a

sequir.

O primeiro teste realizado considera o sistema estatico, ou seja, as
velocidades angulares foram ajustadas para zero, assim como O
qguatérnions inicial e os bias do giro. Ja o sensor, ndo inercial, acoplado no
teste é o sensor giroscépio apresentado na se¢do 8.3. Os resultados deste
teste podem ser observados pelas Figuras 9.7 e 9.8 que apresenta a atitude
representado na forma de angulos de Euler e na forma de quatérnions,

respectivamente.

Figura 9.7 - Estimacado dos angulos de Euler, pelo algoritmo FEK.
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q3

Figura 9.8 Estimacéo dos elementos de quatérnion, pelo algoritmo FEK

-2,0x10° 4

1,0x10% 4

5,0010°

q2

mhl%l Jr\WJ -5,0010° 4 /
W |

-1,0x10" 4

4,0x10°

2,0x10%

0,0

-2,0x10°

—EKF
— Real

0.0 b, '\ﬂlﬁw Mo v,
' f[ W

T T T T T T T
400 600 800 1000 0 200 400 600 800

T
1000

1,0x10° r'hﬁu‘u"ﬂ S

10,0x10"
o
o

10,0x10”" 4

10,0x10" 4

T T T T T T T T
400 600 800 1000 0 200 400 600 800
Tempo (s) Tempo (s)

Fonte: Autor.

60

T
1000

Através dos graficos, fica evidente a técnica de estimacdo de atitude via
Filtro de Kalman apresenta a precisdo consideravelmente superior aos
determinadores de atitude, apresentado neste trabalho. Estes resultados
se deve a contribuicdo do sensor néo inercial, ja que este possui o desvio
padrdo na ordem 107°°/s. Como caracteristica do Filtro de Kalman s&o
necessarias algumas interagdes para que o sinal convirja para um valor
satisfatério a um desvio padrdo de 1,13-1073, 8,68-10™* e 1,12-1073,
para os angulos de rolamento, arfagem e guinada respectivamente. Outra
guestao que se pode observar € o fato do Filtro de Kalman néo apresentar

meédia zero. Esta condi¢cdo, possivelmente, se deve ao fato de que os



determinadores de atitude ndo apresentarem media nula, como visto nas
Tabelas 9.1, 9.2 e 9.3.

O segundo teste analisado foi o teste dinamico foi executado de forma
analoga a anterior, exceto as condi¢cdes das velocidades angulares, onde
0os angulos de rolamento, arfagem e guinada foram fixados em 15-
1073,30-1073e 45-1073 graus por segundo, respectivamente, e 0s
resultados deste teste pode ser visualizados nas Figuras 9.9 e 9.10 que
demonstra os resultados forma de angulo de Euler e na forma de

guatérnion, respectivamente.

Figura 9.9 - Estimacado dos angulos de Euler, pelo algoritmo FEK, no teste

dinamico.
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Figura 9.10 - Estimacé&o dos elementos de quatérnion, pelo algoritmo
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Nota-se que a estimacgao dinamica acompanhou a atitude real mantendo

as caracteristicas, de preciséo,

similares ao teste estatico.

Esta

similaridade pode ser melhor visualizada através das Figuras 9.11 e 9.12

que apresentam os erros da estimacao de atitude, dindmica, representados

pelos angulos de Euler e quatérnion, respectivamente.

62



Figura 9.11 - Erro representado pelos angulos de Euler, pelo algoritmo
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Figura 9.12 - Erro representado através dos elementos do quatérnions,
pelo algoritmo FEK, no teste dinamico
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Através dos graficos de erro se pode reafirmar que em ambos os testes o
desempenho do filtro de Kalman, para a estimacdo de atitude, foram
similares e ndo apresentaram nenhuma descontinuidade e mantiveram as
mesmas caracteristicas podendo, assim, considerar que o algoritmo esta
operando de forma adequada se tornando apto para sua insercédo em uma
malha de controle.

9.3 Controlador STR Direto via Variancia Minima Generalizada

Nesta etapa é testada a sintese do algoritmo de controle com o estimador
de atitude via filtro de Kalman acoplado ao TRIAD, j& que este conjunto
apresentou o menor custo computacional e obteve bons resultados, como

visto ndo secdes anteriores. Sendo assim, esta secdo se dedicara a
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apresentar os angulos de guinada, rolamento e arfagem e posteriormente
suas respectivas velocidades angulares e sinais de controle gerados.
Importante ressaltar que nos resultados aqui apresentado n&o considera
perturbacdes ambientais, ja que estas apresentam valores insignificantes
na orbita determinada. O teste possui duracdo de 2000 segundos sendo
gue os primeiros 120 segundos o controle se mantem desativado para que
0 estimador de atitude possa convergir a uma precisao satisfatéria, como
visto no tépico anterior (9.2). O algoritmo que geraram encontra-se no

Anexo A.

A Figura 9.13 apresenta as evolugdes dos angulos de guinada, rolamento
e arfagem de mesmo modo a Figura 9.14 apresenta a velocidades
angulares referentes as evolucdes dos angulos. Ja a Figura 9.15 mostra as

curvas das componentes do vetor controle.

Figura 9.13 - Angulos de guinada, rolamento e arfagem obtidos pelo
algoritmo de controle STR
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Figura 9.14 - Velocidade angular dos angulos de guinada, rolamento e
arfagem obtidos pelo algoritmo de controle STR
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Figura 9.15 - Componentes do vetor de controle obtidos pelo algoritmo de
controle STR
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Pode-se observar pelas Figuras Figura 9.13 e Figura 9.14 que a sintese
dos algoritmos cumpre o objetivo de controle, jA que tanto os angulos
quantos as velocidades angulares convergiram a um valor proximo de zero.
Uma desvantagem do sistema controle empregado € o intervalo de tempo
consideravel que é consumido no processo convergéncia do algoritmo FEK
até o fim do regime transitério dos angulos. Importante observar também
que a Figura Figura 9.15 atinge o valor de saturacdo no durante o regime
transitorio, mas durante o0 regime estacionario a acdo do controle

permanece ativo, resultando em um maior consumo de combustivel.

As Figuras Figura 9.13, Figura 9.14 e Figura 9.15 permitem ter uma visao
geral do comportamento atitude do satélite e seu controle, entretanto fica
dificil a visualizagéo do regime permanente. Para realizar uma analise mais
detalhada do regime permanente sera observado os Uultimos 1000

segundos da evolugdo dos angulos de guinada, rolamento e arfagem,
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ilustrado pela Figura 9.16, de modo analogo a Figura 9.17 ilustra a evolucéo

da velocidade angular e a Figura 9.18 o vetor de controle.

Figura 9.16 - Angulos de guinada, rolamento e arfagem obtidos pelo
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Figura 9.17 - Velocidade angular dos angulos de guinada, rolamento e
arfagem obtidos pelo algoritmo de controle STR nos ultimos 1000 s
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Figura 9.18 - Sinais de controle obtidos pelo algoritmo de controle STR
nos ultimos 1000 s
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Analisando a Figura 9.16 observa-se que a zona de convergéncia de
atitude do satélite, se mantem bem ativo, podendo resultar em vibracdes
gue possam danificar o satélite. Esta zona se mantem em uma regiao cujo
desvio padrao assume os valores 0,18°, 0,20° e 0,09° para os angulos de
guinada, rolamento e arfagem respectivamente. Pela Figura 9.17 observa-
se que a velocidade angular se manteve de forma ativa em uma regido cujo
desvio padrao ficou préximos de 0,00215°s para as velocidades angulares
de guinada, rolamento e arfagem. O vetor de controle, observado na Figura
9.18, que apos ter atingindo os valores de saturagéo no estado transitorio,
0 mesmo néo volta a se aproximar do valor de saturagcédo, mas o controle
permanece ativando os propulsores durante todo intervalo de tempo que o
controle se manteve ativo, podendo fazer que haja um alto consumo de

combustivel em grandes intervalos de tempo.
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10 CONCLUSAO

Procedimentos de controle adaptativo do tipo Self-Tuning Regulator (STR)
via Variancia Minima Generalizada (VMG), cuja estimacédo de parametros
foi feita através do Filtro Estendido de Kalman (FEK), acoplado ao algoritmo
TRIAD, foi desenvolvido e testado no controle de atitude de um satélite

artificial.

Na secdo 9.1 foi visto que tanto o método TRIAD quanto o QUEST
apresentam bons resultados na estimacéo da atitude. O TRIAD apresenta
a vantagem de ser mais simples na implementacéo, ja que este algoritmo
exigiu menos linha de comando comparando com os demais, conseguindo
ser mais rapido que o QUEST e o g-Método, com boa precisdo mesmo

sendo ndo 6timo.

A secdo 9.2 mostra que € possivel refinar a estimacao de atitude, por meio
do Filtro Estendido de Kalman (FEK), introduzindo um sensor inercial, uma
vez que este apresenta, neste trabalho, uma precisdo muito superior aos

demais sensores empregados.

Por fim, a secdo 9.3 mostra que controle adaptativo STR via Variancia
Minima Generalizada atende o objetivo, apresentando bons resultados em
regime permanente. No entanto, apresentou a resposta em regime
transitorio relativamente longa, resultando em maior consumo de
combustivel, uma vez que esta condicdo exige maior atuacdo dos
propulsores. Comparando os resultados deste trabalho com os trabalhos
de Padilha (1989) e Silva (1992) € notoria a semelhanca no desempenho
do algoritmo. No entanto este trabalho apresentou um algoritmo simples de
ser realizado ou programado. Ainda sao necessarias melhorias na
estratégia de controle com o intuito de reduzir vibracdes no estado

estacionario (regime) aproximando da mais da realidade.
Para trabalhos futuros os seguintes temas séo sugeridos:

a) Desempenho do controle STR para controle de atitude,
considerando as perturbacdes do meio ambiente.
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b)

d)

Desempenho de outras estruturas de controle adaptativo.

Estudo comparativo entre os métodos TRIAD, QUEST, FOAM e
ESOQ para determinar atitude.

Simulacdo HIL (Hardware-in-the-loop) utilizando a estrutura de
controle STR.
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APENDICE A Algoritmos em Matlab

Serdo apresentados, aqui, todos os algoritmos gerados, para execucao
deste trabalho, utilizando a plataforma MATLAB R2016a. As funcgbes de
conversfes de quatérnions estdo presentes a partir desta versdo. Os

algoritmos principais desenvolvidos neste trabalho estéo descritos a seqguir:
A.1 Algoritmos de do Filtro Estendido de Kalman (FEK)

function [x_est, PT_est, P_est] = EKF (x_est, g_, Pt_est, P_gest, QT,
Theta, step)

96 kkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkhkkhkkhkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkk

% Entrada:

%

% X_est - estado estimado

% q_ - quaternions de estimado

% Pt_est - covariancia estimada a piore

% P_qest - covariancia do estimador de atitude
% QT - matriz de ruido dos giros

% Theta - vetor deslocamento angular

% step - intervalo de propagacao

96 kkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkhkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkx
% Saida:

%

% X_est - estado estimado

% PT_est - covariancia reduzida estimada

% P_est - covariancia estimada

96 kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkkhkkkhkkkkkkhkkhkkhkkhkkkhkkhkkkhkkkkkkkkkkhkkhkkhkkkkkkkkkkkhkkkkx

%% Propagacéao
g_est =x_est(1:4,1);

% Atualizacdo do quaternion

M = eye(4)*cos(.5*norm(Theta)) + Omega4(Theta)*sin(.5*norm(Theta))/
norm(Theta);

g_prop = M*qg_est;

% Propagacéo da Covariancia
L = g2Mat(g_prop)*q2Mat(qg_est)";
Kk = -.25*(L + eye(3))*step;
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PhiT = [L Kk; zeros(3,3) eye(3)];

P_prop = PhiT*Pt_est*PhiT' + .5*(PhiT * QT * PhiT' + QT)*step;

%% Atualizacao

% Matriz Ksi

Ksi = [ g_prop(4) -q_prop(3) g_prop(2);
q_prop(3) q_prop(4) -g_prop(1);
-q_prop(2) g_prop(1) g_prop(4);
-q_prop(1) -g_prop(2) -q_prop(3)];

% Matriz S
S = [Ksi zeros(4,3); zeros(3,3) eye(3)];

% Matriz H e HT.
H = [eye(4) zeros(4,3)];
HT = [Ksi zeros(4,3)];

% Ganho
KT = [P_prop(1:3,1:3); P_prop(4:6,1:3)] * inv(Ptt_prop + P_gest) * Ksi',

% Atualizacao da Covariancia
PT _est=P_prop - KT * HT * P_prop;

% Calculo da covariancia estendida
P est=S*PT est*S';

% Ganho estendido(6.42)
K=S*KT;

% Atualizacao do estado

X_prop = [g_prop; x_est(5:7,1)];

x_est=x_prop + K* (g_-H*x_prop);

x_est(1:4,1) = x_est(1:4,1) / norm(x_est(1:4)); % renormalizacdo do
quaternions

% *****FIM EKF*****
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A.2 Algoritmo g-Método

function [q,P] = gMetodo(V,W,str)

% *kkkkkkkkkkkkhkhkhkkkkhhhkkkhhhkkkhkhhhhkkhhhhkhkhhhhkhhhhhkhhhhkhhhhhkhkhhhhkhhhhkkhihriix
% Entrada:

%

% V : matriz de vetores de referéncia V1:V2:...Vn

% W : matriz de vetores de observagcao W1:W2:...Wn

% str : vetor de desvio padrao das observacoes

% kkkkkkkkkkkkkkhkkkhhhkkkhkkhkkhkkkhkhhkkkkhhkkkhhhkkkkhhkkkhkkhhhkkkhkkhkkkhkkhhkkkhkkhhkkkhkkhkkkkhkkk
% Saida:

%

% g : quaternion de atitude

% P : covariancia da atitude

% kkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkk

[L,N] = size(V);

%% Calculo do Vetor de Pesos
strTot=(sum(str.”(-2)))(-.5);

a = strTot"2 ./ (str."2);

%% Matriz de atitude
B = zeros(3,3);

fori=1:N
B=B+a()*W(,) *V(,),;
end
%% Calculo da Matriz S, vetor Z e Sigma
S=B+B}
Sigma = trace(B);
Z =[B(2,3)-B(3,2); B(3,1)-B(1,3); B(1,2)-B(2,1)];

%% Montagem da Matriz K

K=[(S-Sigma*eye(3)) Z;Z' Sigma];

%% Calculo dos Autovalores e Autovetores
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[vetor,Lambda]=eig(K);
%% Quaternion Otimo

LambdaMax=max(max(Lambda));
[row,col]=find(Lambda==LambdaMax,1);

g = LambdaMax*vetor(:,col);
9=[a(4) a(1) a(2) a3)I;
%% Matriz de Covariancia

% Covariancia do QUEST p/ dois vetores
if (N==2)

P = .25*(strTot"2*eye(3)+ 1/norm(cross(W(:,1),W(:,2)))"2*((str(2)"2-...
strTot"2)*W(:,1)*W(:,1)'+(str(1)"2-strTot"2)*W(:,2)*W(:,2)'+...
strTot"2*(W(:,1)*W(;,2))*(W(:,1)*W(:;,2)'+ W(:,2)*W(:,1)"));

% Covariancia do QUEST p/ mais de dois vetores
else
SomacCov = zeros(3,3);

fori=1:N
SomaCov = SomaCov + a(i) * W(:,i) * W(,i)";

end
P =1/4 * (strTot"2) * inv(eye(3,3) - SomaCov);

end
end

% ****+FIM g-Método*

A.3 Algoritmo QUEST

function [q,P] = QUEST(V,W,str)

% kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkkkhkkhkkhkhkkhkkkkkkkkkkkkhkkkkhkkhkkhkkkkkkkkkkkhkkhkkkx

% Entrada:
%
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% V : matriz de vetores de referéncia V1:V2:...Vn

% W : matriz de vetores de observacdo W1:W2:..Wn

% str : vetor de desvio padrao das observacoes

96 *kkkkkkkkhkkkkkhkkkkhkkkkkhkkkkhkhhkkkhhhkkhkkhkhhkkhkhhkkkkhkhhkkhhhkkkkhkhhkkkhkhhkkkkhkkkkk
% Saida:

%

% q : quatérnion de atitude

% P : covariancia da atitude

96 *kkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkhkkkhkkkhkhkhkkhkkhkkhkkhkhkkkhkhkhkkhkkhkkhkkhkkhkkhkhkkkhkkhkkhkkhkkkhkkkx

[L,N] = size(V);

%% Calculo do Vetor de Pesos
strTot=(sum(str.”(-2)))\(-.5);
a = strTot"2 ./ (str."2);

%% Matriz de atitude
B = zeros(3,3);

fori=1:N
B=B+a()*W(,i) *V(,i);

end

%% Calculo da Matriz S, vetor Z e qtds Sigma, Kapa e Delta
S=B+B"

Sigma = trace(B);

%Sigma = 0.5 * trace(S);

Delta = det(S);

Z =[B(2,3)-B(3,2); B(3,1)-B(1,3); B(1,2)-B(2,1)];

Kapa = S(2,2)*S(3,3) - S(3,2)*S(2,3) +...
S(1,1)*S(3,3) - S(3,1)*S(1,3) +...
S(1,1)*S(2,2) - S(2,1)*S(1,2);

%% Calculo do Maior Autovalor

if (N == 2)

csdTh = (V(,1)*V(,2)*(W(:,1)*W(;,2)) + ...
norm(cross(V(:,1),V(;,2))) * norm(cross(W(;,1),W(:,2)));

Lb = sqrt(a(1)"2 + 2*a(1)*a(2)*csdTh + a(2)"2);
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else

a = Sigma”2 - Kapa;
b = Sigma”2 + Z2*Z;
c = Delta + Z'*S*Z;
d = Z*(S*S)*Z;

% Newton-Raphson
Lb =1,

fori=1:3;

Funp = Lb™ - (a+b)*Lb”2 - c*Lb + (a*b + c*Sigma-d);
Fundp = 4*Lb"3 - 2*(a+b)*Lb - c;
Lb = Lb - Funp/Fundp;

end
end

%% Quaternions Otimo

Omega = Lb;

Alpha = Omega”2 - Sigma”2 + Kapa;
Beta = Omega - Sigma;

Gamma =(Omega + Sigma)*Alpha - Delta;

X =(Alpha*eye(3)+Beta*S+S*S)*Z;
g = (/sgrt(Gamma”2+norm(X)"2)*[Gamma;X])’;

%% Matriz de Covariancia

% Covariancia do QUEST p/ dois vetores
if (N==2)

P = .25%(strTot"2*eye(3)+ 1/norm(cross(W(;,1),W(;,2))) 2*((str(2)"2-...
StrTOt"2)*W(:,1)*W(:,1)"+(str(1)"2-strTot"2)*W(:,2)*W(:,2)'+...
SUTOM2H(W (-, 1)*W(,2))*W(, 1YW, 2)'+ W 2)*W (., 1)):

% Covariancia do QUEST p/ mais de dois vetores
else
SomaCov = zeros(3,3);

fori=1:N
SomaCov = SomaCov + a(i) * W(.,i) * W(,i);
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end

P =1/4 * (strTot"2) * inv(eye(3,3) - SomaCov);
end
end

% *****Fl M QU EST*****

A.4 Algoritmo TRIAD

function [q, P] = TRIAD(V,W,str)

% kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkhkkkkkkkhkkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkkkkkkkk

% Entrada:

%

% V : matriz de vetores de referéncia

% W : matriz de vetores de observacao

% str : vetor de desvio padrao das observacoes

% *kkkkkkkkkkkkkhkkkkhkhkkkkhkkkkhhhkkkkhhkkkkhkhhkkkhkhhkkkkhkhhkkhhhkkkkhkhhkkkhkhhkkkhkhkkkhkk
% Saida:

%

% q : quatérnion de atitude

% P : covariancia da atitude

% kkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkhkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkkk

V1=V(:,1);
V2=V(;,2);

W1=W(,1);
W2=W(;,2);

% Calculo dos vetores de referéncia e observacao
ri=Vv1i;
r2=cross(V1,V2);
r2=r2 / norm(r2);
r3=cross(rl,r2);

s1=W1,
s2=cross(W1,W2);
s$2=s2 / norm(s2);
s3=cross(s1,s2);
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% Montagem da matriz de referéncia e observacéo
Mref=[rl r2 r3];
Mobs=[s1 s2 s3];

% Montagem da matriz de atitude
A=Mobs * Mref’;

% Calculo do quaternions estimado
g=M2quat(A);

% Matriz de Covariancia
P = str(1)"2*eye(3)+(1/norm(cross(W1,W2)))"2 * .
(str(1)"2*(W1"*W2)*(W1*W2'+W2*W1")+(str(2)"2- str(l)"2)*W1*W1 )i

end

96 ****kFlhA T1Q|/\[)*****

A.5 Algoritmo para obtencgéo do vetor de referéncia

function [V,r,v]=vetRef(RO, VO, step)

g@ *khkkkkkkkkhkhkkhkhkkhkkhhkkhhhkhkkhkhkhkhkkhhhhhhkhkhkhkkhhhkhhkhhhhkhkkhkhhhhkkhhixkx
% Entrada:

%

% RO : Posicao inicial (Km)

% VO : Velocidade inicial (Km/s)

% step : Tempo decorrido

96 kkkkkkkkkkkkkkhkkkhhhkkkkhhkkhhkkkhkhhkkkhhhkkhkhkhkkkhhhkkhkhkkkkhhkkkhkhhkkkkhkkkkkkkk
% Saida:

%

% r : Posicéao final

% v : Velocidade final

% V : Vetor de referéncia

96 kkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkhkkkhkkkkkkhkkhkkhkkhkkhkhkkkhkhkhkkhkkhkkhkkhkkhhkhkhkkkkhkkhkkhkkhkxkkx

[r, v] = rv_from_rOvO(RO, VO, step); %Rotina pra obter a oposi¢ao e
velocidade do satélite(CURTIS,2013)

v2=r'/norm(r); % Vetor Unitario de Referéncia em relagéo a Terra
v1=[0 1 0]'; % Vetor Unitario de Referéncia em rela¢do ao Sol

V=[v1 v2];
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end

% *****FIM vetRefrr++x

A.6 Algoritmo para obtencéo do vetor de observacéo

function [Y,Y_n] = vetObs(q,V,str)

96 *kkkkkkkkkkkkkhkkkhhhhkkhkkhkkkhhhhkhkhkhhkkkhkhhhhkhkhhkkhkhhhkhkhhhkkkikhix
% Entrada:

%

% q - atitude atual verdadeira

% V - vetor de referéncia

% str - desvio padrdo do ruido

96 *kkkkkkkkkkkkhkkkhkkhkkhkkhkkhkkkhkkhkhkhkhkkhkkhkkkkkkhkhkkhkkhkkhkkhkkhkkx
% Saida:

%

% Y - vetor de observacao

% Y_n - vetor de observacédo com ruido

96 kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkkhkkkhkkkkhkkhkkhkkhkkkkkkkkkkkkhkkkkhkkhkkkx

[L,C]=size(str);

% Matriz de Atitude
A = quat2M(q);

% Vetor Unitario de Observacéo
Y = A*V,

%Vetor de Observacao com ruido
Y_n=Y+randn(3,C)*diag(str);

%Vetor Unitario com ruido
for i=1:C

Y_n(,)=Y_n(,)/norm(Y_n(:,i));
end

end

% *****FIM vetObs*
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A.7 Algoritmo para obtencdo do deslocamento angular através do

girbmetro

function theta = sensorGiroscopio(w,w_est,std,step)
96 *kkkkkkkkhkkkkkhkkkhhhhkkkhkhkkkhhhhkkhkhhhkkkhkhhhhkhhhkkhkhhhkhkhhkkkhkhix
% Entrada:

%

% w - velocidade angular

% w_est - velocidade angular estimada

% str - desvio padréo do ruido do girbmetro

% step - passo

96 *kkkkkkkkkkkkhkkhkhkkhkkhkkhkkkhkkhhkhkhkkhkkhkkkkkkhkhkkhkkhkkhkkhkkhkkikx
% Saida:

%

% theta - deslocamento angular

96 kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkkhkkhkkhkkhkkhkkhkkhkkhkkkkkkkkkkhkkhkkhkkhkkkx

w_n=zeros(3,1);

T=10;
forj=1.T
w_n=w_n+(Ww + std * randn(3,1));
end

theta=(w_n-w_est*step)*T;
end

% *****EIM sensorGiroscopio*****

A.8 Algoritmo de Minimos Quadrados Recursivo (MQR) para estimar
parametros de um sistema dinamico

function [theta,P]=MQR(theta,phi,yk,P,Ib)

96 *kkkkkkkkkkkkkkkkhhhkkkkhkkhkkkhhhkkkhkhkkhkkkhkhhkkhkhkhkkkhkhhkkkhkhkkkhkkkx
%Entradas:

%

% theta : Matriz de parametros estimados a priori [Phi Gamma]'
% phi : Vetor de medidas ex. [-y(k-1) -y(k-2) u(k-1) u(k-2)]'

% P : Matriz de covariancia a priori
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% Ib : Fator de esquecimento (0.9<lb<=1)
% kkkkkkkkkkkkkkhkkkhkhkkkkhkkkhhhkkkkhhkkhkkhkhkkkkhkkkkkhkkkkhkkkkkkx
%Saida:
%
% theta : Matriz de parametros estimados a posteriori [Phi Gamma]'
% P : Matriz de covariancia a posteriori
% *kkkkkkkkhkkkkkhkkkkkhhhkkhkhkkkhkhhhkhkhkhhhkkhhhhkkhhhkkkhhhhkkhhkriix
Ib_min=lb;

[f(tr(P)>= Ib_min)

Ib=1;
end

else
Ib=tr(P)/ Ib_min;
end

erro=yk-phi*theta; % Erro do estimador

K=P*phi'/(Ib+phi*P*phi’); % Ganho do Estimador
theta=theta+K*erro; % Vetor de parametros
P=(P-K*phi*P")/Ib; % Matriz de Covariancia

end
% *****Fl M MQR*****

A.9 Algoritmo STR

function u=STRDireto(y,r,u,F,N)

% *kkkkkkkkkkkkkkkkhhkkkkhkkkhkkhhkkkkhhkkkhhkkkkhkkkkkhkkhhkkkhkkkkhkk

% Entradas:

%

% vy : Sinal de entrada

% r : Sinal de referéncia

% u : Sinal de controle

% F : Polindbmio matricial correspondente ao vetor de observacgao
% N : Polinbmio matricial correspondente ao vetor de controle
% *kkkkkkkkkkkkkkkkhhhkkkkhkkhkkkhhkkkhkhkkhkkkhkkhhkkhkhkhkkkhkhhkkhkhkkhkkkhkkkx

% Saida:

%

% u : Sinal de controle

% kkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkkkkkhkkhkkhkhkhkkhkkhkkkhkkkkkkkkkhkkkkhkkhkkkx
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r=0;
FO=F(1:6,)"

F1=F(7:12,))"
F2=F(13:18,)";

NO=N(1:3,:)’;
N1=N(4:6,:)’;

yo=y(:,3);
y1=y(:,2);
y2=y(:,1);

u=inv(NO)*(N1*u-(FO*y + F1*yl + F2*y2))

end

% ****FIM STRDireto*

A.10 Algoritmos principal de controle

Inicializacao;

fort = 0:(n-1)

t
k=t+1;

tspan = [t: t+step/tl: t+step];

% Integrador numerico
[T, X] = ode45('egMov'tspan, [q(:,K)" w(:,k)'], options, u(:,k), I, invl);

q(:,k+1)=X(end,1:4); % Atitude
w(:,k+1)=X(end,5:7); % Velocidade angular

%% SENSORES
%Obtencao do vetor de referencia
[V, R_sat, V_sat]=vetRef(R_sat, V_sat, step);

%0Obtencao do dos vetores de observacéo, oriundos dos sensores
[Y, Y_n] = vetObs(q,V,str);

%Leitura do Giroscopio
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theta=sensorGiroscopio(w(:,k)",x_est(5:7,k),str_G,step);
%% TRATAMENTO DOS DADOS

% Estimador de quaternion de Atitude
[a_(:,k), P_gest] = TRIAD(V, Y_n, str);

% Estima o estado via Filtro de Kalman Estendido
[x_est(:,k+1),PT_EKF,P_EKF] =
EKF(x_est(:,k),q_(;,k),PT_EKF,P_qgest,QT_EKF,theta,step);

% Armazena o quartenio estimado e o converte para angulo de Euler
g_est = x_est(1:4,k+1);
y(:,K) = [quat2xyz(q_est")';x_est(5:7,k+1)];

%% ESTIMACAO DOS PARAMETROS DO PROCESSO
if(k>120)
[phi,P_mqr] = MQR([F G]',[-y(;,k-1)" -y(;,k-2)" -y(:,k-3)" u(:,k-1)'
u(:,k-2)1,-y(:,k)',P_mqr,1);

%% CONTROLE
u(:,k+1)=ControleSTR([y(:,k-2) y(:,k-1) y(:,K)],r(:,K),u(:,K),phi,Tj);

if(u(1,k+1)<=0.0025)
u(1,k+1)=0;

end

if(u(2,k+1)<= 0.0025)
u(2,k+1)=0;

end

if(u(3,k+1)<=0.0025)
u(3,k+1)=0;

end

else
u(:,k+1)=[0 0 O]’
end

end
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