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Abstract:

This work proposes a real-time simulator, based on the Hardware-in-the-loop technique, for the
Attitude Determination and Control System of a cubesat. With the purpose of being a low-cost
solution, it is composed of two single-board computers available on the market, one of them
simulates the dynamic models of attitude and orbit propagation, as well as cubesat sensing
(magnetometer and sun sensor) in space environment and the other to receive the firmware
developed for cubesat. The first makes use of open libraries to simulate the spatial environment
that cubesat is in from a certain desired orbit. The second has hardware similar to that used in
cubesat and implements the state estimator and the attitude controller. To prove the functioning
of the simulator, simulation results are presented and analyzed.

Resumo:

Este trabalho propoe um simulador de tempo real, baseado na técnica Hardware-in-the-loop,
para o Sistema de Determinacao e Controle de Atitude de um cubesat. Com o propdsito de
ser uma solucao de baixo custo, a mesma é composta por dois Computadores de placa unica
disponiveis no mercado, sendo um para simular os modelos dinamicos de atitude e de propagacao
de 6rbita, bem como o sensoriamento do cubesat (magnetémetro e sensor solar) em ambiente
espacial e o outro para recepcionar o firmware desenvolvido para o cubesat. O primeiro faz uso
de bibliotecas abertas para simular o ambiente espacial em que o cubesat se encontra a partir
de uma determinada érbita desejada. J& o segundo possui hardware semelhante ao utilizado
no cubesat e implementa o estimador de estado e o controlador de atitude. Para comprovar o
funcionamento do simulador sao apresentados e analisados resultados de simulacgao.

Keywords: Real-time simulator; Hardware in the Loop; Kalman filter; cubesat; quaternions;
embedded system.
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1. INTRODUCAO

Embora tenham surgido inicialmente no meio universitéa-
rio, hoje os cubesat sao utilizados em larga escala, inclusive
em constelagoes de nanossatélites. Sua utilizacao engloba
fins diversos como: cientificos, comerciais e de defesa. Nesse
contexto, a cada dia exige-se especificagoes de desempenho
mais desafiadoras em meio a condigoes e limitagoes das
plataformas e seu custo.

Entre os sistemas mais criticos de um cubesat estd o
Sistema de Determinagdo e Controle de Atitude (ADCS),
que tem como finalidade estimar e estabilizar a orientacgao
do satélite. Essa orientagao é essencial para o correto
apontamento de instrumentos (antenas, cameras etc.) para
uma direcao especifica. Levando em conta as limitagoes de
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custo dos projetos, geralmente sdo utilizados em ADCS
de cubesat sensores de atitude de baixo custo. Desse
modo, utiliza-se magnetometro, sensor de direcao solar,
giroscopio, em detrimento de sensores de maior precisao,
como os sensores de estrela.

Assim é exigido no desenvolvimento do ADCS um ambi-
ente de simulagao que imite as condigoes de operacao em
orbita da terra. Para este fim, em um estagio inicial do pro-
cesso de desenvolvimento do sistema, utiliza-se simulagao
em software (Software-In-the-Loop - SIL). Nesse enfoque,
os modelos matemaéticos sao implementados em ambiente
de simulagao ou em uma linguagem de programacao de
alto nivel. J4 nos ultimos estagios de desenvolvimento,
busca-se aproximar a simulagao da realidade, com imple-
mentagoes em hardware (Hardware-In-the-Loop - HIL). Na
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perspectiva HIL, parte ou todo o ADCS é implementado
em hardware embarcado e simulado em tempo real.

As vantagens das simulagoes em hardware tem se mostrado
tao uteis que livros de controle importantes e atuais como:
The Control Handbook, NASA Systems Engineering Hand-
book and ECSS Control Standard introduzem simulagao
HIL, nos ultimos passos de validagao no processo de de-
senvolvimento de sistemas (Sarhadi and Yousefpour, 2015;
De Farias et al., 2019). Nesse contexto Sarhadi and You-
sefpour (2015) apresentam um estudo do estado da arte
de simulagoes HIL em aplicacoes de sistemas de controle.

Na implementagao da simulagdo HIL do ADCS existem
duas principais abordagens. Na primeira, se utiliza um
protétipo com computador de bordo, sensores e atuado-
res reais do cubesat, juntamente com um ambiente fi-
sico simulado. Para isso geralmente é utilizado gaiola de
Helmbholtz (simula campo magnético), simuladores de sol
e mesa com rolamento de ar (sem atrito) (Kiesbye et al.,
2019). Embora essa estrutura permita a integragdo dos
componentes e sensores e a validacdo do ADCS como um
todo, ela apresenta desvantagens, por exemplo: limitagoes
de graus de liberdade do rolamento de ar, dificuldade de
gerar condigoes extremas de funcionamento, auséncia de
controle sobre ruidos dos sensores. OQutros trabalhos com
variagoes dessa abordagem sao apresentados em Bahu and
Modenini (2021), Tavakoli et al. (2017) e Ren et al. (2014).

Em uma segunda abordagem HIL, dado o ADCS imple-
mentado em hardware embarcado (préximo ao do cube-
sat), substitui-se os sensores, atuadores e o sistema dina-
mico do cubesat por modelos. Desse modo, obtém-se um
maior controle sobre situagoes extremas de funcionamento,
bem como quantidade e caracteristicas de ruido dos senso-
res, além de apresentar um menor custo de implementacao.
Esses aspectos tornam a segunda abordagem HIL mais
apropriada para o estudo e validacao do estimador de
estado e controlador de atitude, antes da integragao, e é a
linha de acao do presente trabalho.

Analisando a literatura acerca da segunda abordagem
HIL, verifica-se os trabalhos de De Farias et al. (2019)
e Rodrigues et al. (2019) que abordam um simulador HIL
versatil de tempo real, a partir do Simulink em PC com
placa de aquisigao de dados e controlador implementado
em um SBC (Single Board Computer), BeagleBone. O
primeiro trabalho apresenta um controlador LQR (Linear
Quadratic Regulator) e o segundo um controlador MPC
(Model Predictive Control). Entretanto, em ambos, nao
sdo implementados modelos de sensores (modelo geomag-
nético ou de direcao do sol), em vez disso os angulos
de Euler sao medidos diretamente. Essa implementagao,
no entanto, nao permite simular o estimador de estado
completamente, uma vez que se precisa estimar as varidveis
de estado a partir de sensores de baixo custo, como sensor
solar e magnetometro.

Também segue essa abordagem o trabalho (Ren et al.,
2014), onde é apresentada uma implementacao HIL em
computador industrial, com sistema operacional de tempo
real VxWorks. Os autores utilizam a parametrizagao da
atitude por quatérnio, mas também nao implementam
modelos geomagnéticos ou de diregao do sol, de modo que
consideram a atitude medida diretamente.
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Assim a contribuicao do presente trabalho consiste na
implementacao de um simulador HIL, de tempo real, de
baixo custo, desenvolvido em software livre, que imple-
mente modelos de sensores de baixo custo, ou seja, modelo
geomagnético e modelo de diregao do sol.

Organizacao do texto: na se¢ao 2 é apresentado o sistema
proposto: especificagao, arquitetura, modelo dinamico, o
estimador EKF e o controlador. Na secao 3 sao apresenta-
dos os resultados de simulagao. E, por fim, na secao 4 sao
apresentadas as consideracoes finais.

2. O SISTEMA PROPOSTO
2.1 Requisitos

Desenvolvimento de dois médulos de hardware. O primeiro
para simular as condigoes de atitude de um cubesat em
orbita, a uma taxa de amostragem de 1Hz, com interface
para visualizacao de dados mais relevantes e registro em
arquivos de demais dados. O simulador contempla: pre-
dicao de orbita, modelo geomagnético, modelo de dire¢ao
do sol, modelo dindmico, modelo de sensores, perturbagao
e atuadores. O segundo hardware deve implementar em
microcontrolador de baixo custo o estimador de estado e
o controlador de atitude, parte central do ADCS.

2.2 Especificacoes e Arquitetura do Sistema

O sistema tem arquitetura representada pelo diagrama de
blocos na Figura (1). Os blocos na cor verde, na referida Fi-
gura, correspondem ao simulador das condigoes de orbita.
Esses blocos tem implementagao em Python, com opera-
¢oes em 64 bits, em sistema Linux, em SBC Raspberry PI
4 B 4GB (RPI). J& os blocos na cor laranja da mesma
Figura, com o estimador de estado e o controlador de
atitude, compoem o Firmware ADCS para cubesat. Esses
blocos sao implementados na placa de desenvolvimento
Blue Pill, microcontrolador ARM M3 STM32F103C8T6,
em linguagem C++, com operagoes em 32 bits.

A comunicacao entre os mdédulos se da na forma serial
assincrona, mestre-escravo, com 8 bits de dados, Baud
Rate 115200 bps e paridade impar. A sequéncia de envio
do protocolo consiste em um byte de inicio, seguido pelo
nimero de bytes de dados a ser enviado, e por fim, a
sequéncia de bytes de dados. Os dados do pacote sao
numeros em ponto flutuante (float32) transmitidos em
4 bytes cada.

O bloco propagador de érbita utiliza o SGP4 (Simplified
General Perturbations 4 ), uma implementagcao oficial para
Python do modelo matematico apresentado em Vallado
et al. (2006). O modelo consiste em uma versdo nao
proprietaria obtida pelos autores a partir da sintese de
trabalhos independentes posteriores ao SGP4 publicado
pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos em 1970.
Nele, entra-se com os elementos orbitais disponibilizados
pelo NORAD (North American Aerospace Defense ) e o
instante de tempo, retornando as coordenadas cartesianas
no sistema de referéncia inercial TEME (True Equator,
Mean Equinoz). A partir do sistema TEME, séo realizadas
conversoes para um sistema de coordenadas fixo na terra
ECEF (FEarth-centered, Earth-fized), utilizando a biblio-
teca Astropy (Robitaille et al., 2013) e o sistema ITRS
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Figura 1. Diagrama de blocos da arquitetura do HIL
proposto.

(International Terrestrial Reference System), obtendo-se
coordenadas geocéntricas e geodésicas.

O modelo de diregao do sol utilizado também esta disponi-
vel na biblioteca Astropy, com a fungao get_sun, que con-
siste em uma implementacao simplificada do VSOP2000
(French: Variations Séculaires des Orbites Planétaires)
(Moisson and Bretagnon, 2001). Enquanto que o modelo
geomagnético adotado é o IGRF13 (Internatioal Geomag-
netic Reference Field) (Alken et al., 2021) também dispo-
nivel para Python.

As préximas subsecoes detalham o modelo do movimento
de atitude, o estimador de atitude e velocidade angular e
o controlador utilizado.

2.3 Modelo da Atitude do Cubesat Utilizando Quatérnio

O quatérnio é uma extensao dos nimeros complexos,
dado por uma parte escalar (real) e uma parte vetorial
(imaginéria), definido como

q= Ezi+€yj+€zk+777 (1)
onde i? =j2=Kk*=-1,ij=—ji=k jk=-kj=1i
e ki = —ik = j. Em implementagoes computacionais a

representacao matricial é utilizada
T
q= [ew €y €2 77]
Representando rotagao o quatérnio satisfaz a restricao
d'q=€ele+n*=1. (2)
A matriz de rotacio em termos dos elementos do quatérnio
¢é dada por (Ruiter et al., 2012)

C=(n*—e'e)l +2ee’ — 2ne”, (3)
0 —e. g
onde eX =€, 0 —e¢;| el éa matriz identidade.
—€y € O

Modelo Nao Linear em FEspaco de Estados:  Conside-
rando o satélite como um corpo rigido, com o referencial
Fy fixo com origem no seu centro de massa, de modo que
Fp gira em relacdo a um referencial inercial F,, com velo-
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cidade angular w. Pode-se, entao, descrever o movimento
de atitude pela equacao (Ruiter et al., 2012)

x = f,(x,u,0)

y = h(x) + v, )
onde x = [wT el n]T, u é o torque de controle, § e v sdo
perturbacoes,

J 1w Jw +u+ 6]
1
fx,u,8)=| SUI+e)w | (5)
o
2

J a matriz de inércia do cubesat e w a velocidade angular.
my Cbgmg} é
Sb
definida considerando a utilizagdo de medidas normaliza-
das a partir de um magnetometro mj, e um sensor de
sol sp, ambas no sistema de referéncia do satélite Fp. Sao
conhecidos os modelos geomagnético e de direcao do Sol,
que fornecem as coordenadas my e s, no referencial F.

Ja a medigdo y = }, enquanto h(x) = [

Perturbagao de torque:  como perturbacao é utilizado o
torque devido ao momento magnético dado por (Ruiter
et al., 2012)

(SM = b; €, (6)
onde by contém as coordenadas do vetor de momento
magnético do satélite, que depende da sua estrutura. Ja
e, contém as coordenadas do vetor de densidade do fluxo
magnético da terra, estimado pelo IGRF13.

Integracao do modelo para simulagao:  Na simulagao
de longo periodo do modelo da atitude, a integragao
da equagdo (5) por métodos tradicionais altera a norma
do quatérnio, de modo que a restrigdio na equagio (2)
nao é atendida. O conjunto dos quatérnios unitarios é
dado por uma esfera unitdria, que forma um grupo de
multiplicagao quaternéria, nomeado grupo de Lie. De
modo que um método de integragao geométrica do grupo
de Lie, chamado Crouch-Grossman (CG), é utilizado para
integracao da taxa de variagao do quatérnio. Ja para
integracao da taxa de variacao da velocidade angular
nao h4 restrigdes e o Runge-Kutta (RKT) é utilizado. A
abordagem ¢é apresentada em Andrle and Crassidis (2013)
para uma ordem qualquer. Na presente aplicacao é adotado
o método de terceira ordem, CG3 com o RKT3, escrito
como

w® = w,

w® =wy + T%kz(l)

w® =wy, + TiE®

D =37 -0 Jw® 1 u+ 4], i =1,2,3.

wit1 = wy + T[BEM — 253 4 24 §6)]

dik+1 = I‘(%7 Ta w(S))F(%Q7 Ta w(2))r(%a T7 w(l))qka
em que u e d sao considerados constantes no periodo T

T'(b,T,w) =1Icos <bT||w|> + Sﬁf:r) sin (bT2|w|> ,

(7)

2
para |lw|| > 0; T'(b,T,w) = I, para |jw|| = 0; e
_ X
Qw) = 7:T L(‘)) . A equagao I'(b, T,w) é uma solucao

fechada apresentada pelos autores para o mapa exponen-
cial da algebra de Lie.

DOI: 10.20906/SBAI-SBSE-2023/3888



Sociedade Brasileira de Automatica (SBA)
XVI Simpésio Brasileiro de Automacao Inteligente e X Simposio Brasileiro de Sistemas de Elétricos, 17 a 18 de outubro de 2023

2.4 Filtro de Kalman FEstendido com Restricao de Norma

Esta secao apresenta uma adaptacao do EKF descrito por
Ruiter et al. (2012). A abordagem foi implementada no
(Blue Pill) em linguagem C++, para estimacao da atitude
e velocidade angular do satélite.

Seja a discretizacao da equagdo (4) pela aproximagio de
Euler (backward difference):

Xp = Xp—1 + Tfo (Xp—1,0-1,08-1) (8)
e a equacgao medicao em tempo discreto
Y = hi(xp, vi,). (9)

onde T =ty —tr_1 é o periodo de amostragem. Assume-se
0r ~ N(0,Q) e vi ~ N(0,R) varidveis aleatérias com
distribuicao normal, que representam o ruido dinamico
e o ruido de medigdo respectivamente, Q = E[6;6{] e
R = E[vyv]] sdo as matrizes de covariancia, sendo FE[/]
a esperanca matemdtica. Assume-se que i e Vi nao sao
correlacionados.

O modelo discreto linearizado em torno do ponto de
operagcao é apresentado em Ruiter et al. (2012) como

X =Fr_1xXp—1 + Groiup—1 + L1051

vi = Hixp + My vy, (10)
sendo
I =@ T+ (F@k_1)%] 0 0
Fr_i1=|1+T %(ﬁk—lI""E:,l) —%@;f,l %C’k—l
L ——oF 0
2 k—1 k—1

onde wy_1, €x—1, Ni—1 representam o ponto de operacao
da linearizagao corrente, e ainda

TJ 1
L= 0
0

0 ik(mg7 qk)

H; = =
’ k |:0 Yk(sg7qk)

:|7Mk:I4

onde

Yi(e qr) = Yr(o, @)+
+[((0*e + omir)* + 0" &) (0™ & + ofr) | -
em que @ deve ser substituido pelo cdlculo do modelo do
respectivo sensor s, ou m,.

Etapa de Predigio: A etapa de predicao obtém a esti-
mativa a priori X, pela propagacao de Xj_; utilizando
o modelo do sistema. Assim foi utilizado a integragao de
(4) por Runge-Kutta, por apresentar melhor precisdo em
comparagio a Euler, como em Ruiter et al. (2012)

1
% =R+ gk + 2k + 2ks + k] (11)

onde k1 = Tf()’\(kfl, uk,l), k2 = Tf(f(k—l + 0, 5k1, llkfl),
kg = Tf(Xx—1 +0,5ko, up 1), kg = Tf(Xp 1 + ks, up_1).
A covariancia a priori é calculada utilizando as matrizes
do modelo discreto linearizado, ou seja
P, =F 1P Fi +LQ  Li,
P, =[P, Py,l.
Etapa de Corregao: A etapa de corregao refina a esti-

mativa incorporando a medi¢ao yj. Ruiter et al. (2012)
apresenta o seguinte equacionamento

wr=w, +Kui(yr —35), (14)
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onde ¥, = hy (%X, ,0) = Hyx, ¢ a predicao da saida, yj, é
a medicao atual, e K, 1 ¢ o ganho de Kalman relativo a
velocidade angular dado por

Ko =Py, HIW; (15)
com

W, = H;P_ Hi + MR, M]. (16)
Os autores obtém o ganho de Kalman para a correcao do
quatérnio a partir de um problema de otimizacao, devido
a restricao q,zqk =1, resultando em

. 1 1 . _
Ker=Kgr+ — ( - 1) Qriw
i \ /gl
onde K%k = Pz_)kTnglzl, ry = Y — hk(fi;,O) é o
residuo de medicao, r, = rgw,;lrk eqy=q, + qukrk.
Desta forma, o quatérnio é dado por

(17)

g, = Gx = G, + Kgire. (18)

1G]

A matriz de covariancia a posteriori pela forma de Joseph
¢ dada por (Ruiter et al., 2012)

P, = (1-KHP, I-K,H)" + K, M;RM/K], (19)
onde

K‘*’“} . (20)

K = [Kq,k

A forma em (19) evita que erros numéricos levem & perda
de simetria da matriz de covariancia estimada Pj.

2.5 Controlador

O modelo do sistema representado pela equacao (4) é de
dificil andlise, assim Ruiter et al. (2012) e Dias et al. (2019)
apresentam métodos de simplificacdo e desacoplamento.
O primeiro trabalho considera os angulos e velocidades
angulares pequenos, ja o segundo por técnica de inversao
de sistemas a esquerda, de modo que chega-se a

€=, (21)
onde cada elemento do vetor uw se relaciona com um
elemento da parte vetorial do quatérnio € e a dinamica
envolvida é de um duplo integrador.

Assim um controlador por realimentacao de estado tradi-
cional é utilizado, dado como (Ruiter et al., 2012; Dias
et al., 2019)

u = —kpe — kqw, (22)
onde k, e kq sao os ganhos do controlador, a lei de
controle leva a um ponto de equilibrio em malha fechada

wen  =0000001]".
3. SIMULACOES E RESULTADOS

O simulador das condigoes de orbita é desenvolvido em
Python 3.9, com célculos em 64 bits, em sistema Rasp-
berry Pi OS Lite, para RPI. J& o hardware préximo ao
do cubesat é a placa de desenvolvimento Blue pill, que
executa o firmware com o ADCS, em C++, em 32 bits.

A execucao da simulacdo segue o diagrama de blocos
mostrado na Figura (3). O periodo do passo é controlado
pelo RPI, que é o mestre da comunicagao, utilizando um
cronometro de tempo configurdvel, da subclasse Threa-
ding.Timer, disponivel em Python.
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Figura 2. Resultado de simulacao com ativagao do controlador a 30s, perturbacao impulso a 100s e ref. degrau a 150s.
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Figura 3. Diagrama de blocos de execucao do simulador.
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Considera-se 0 modo de operagao nominal do cubesat,
de modo que uma velocidade angular baixa é verificada.
Assim, o RPI gera os dados com periodo de amostragem
1+1073s, esse tempo é medido a cada passo e utilizado nos
modelos do simulador, de modo a diminuir o acumulo de
erros com relacao ao tempo real. A integracdo do modelo
da atitude da equagao (5) é realizada a um passo T < 0, 1s.
Os elementos orbitais utilizados no SGP4 sdo do ITASAT
(NORAD_CAT_ID: 43786, inicio em 30/09/2022 as Oh).

Para uma melhor andlise dos graficos inicialmente foi uti-
lizado um espaco de simulagao de 200s. O controlador é
ativado aos 30s, até entao o satélite gira livremente, apenas
sofrendo um pequeno torque devido a perturbagoes mag-
néticas. Uma perturbagao adicional na forma de impulso
é aplicada aos 100s, ;1009, de modo a analisar a resposta
do controlador, que é configurado com kp = 0,02, kd =
0,045, operando em conjunto com um atuador ideal. O

quatérnio de referéncia desejado inicial é g.; =[0 0 0 1}T
e aos 150s é aplicado um degrau para outra atitude de

g2 =[0,5 0,5 —0,5 0,5]".

A Tabela (1) apresenta os parametros de simulagao utili-
zados. O ruido de sensor v, é um ruido branco com média
nula e desvio padrao o,, o valor utilizado é da mesma
ordem do adotado em (Ruiter et al., 2012).

Para inicializagao das matrizes do EKF assume-se que
os elementos dos vetores vi (ruido de sensores) e &
(ruido de estado) ndo sdo correlacionados. Desse modo,
R = Elvyvi] = diagi_, [07] e Q = E[8,8]] = diag]_, [07].
No sistema real, as variancias o2 e o2 sdo estimadas pela
andlise dos ruidos dos sensores e das perturbagoes que
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Tabela 1. Parametros de Simulagao.

Simbolo Valor Unidade  Simbolo Valor Unidade
J 0,0547 kg m? Siz100  -0,1000 Nm
Jy 0,0519 kg m? Siy100  -0,0200 Nm
J» 0,0574 kg m? 832100 0,0500 Nm

ez (0) 0,3415 — €2 (0) 0,0000 -
€y (0) -0,4085 — €y(0) 0,0000 —
€2 (0) 0,3415 — €2(0) 0,0000 -
n(0) 0,7745 - 7(0) 1,0000 -
wqe(0) 0,3300 rad/s we(0) 0,0000 rad/s
wy (0) -0,4100 rad/s we(0) 0,0000 rad/s
w2z (0) -0,5200 rad/s we(0) 0,0000 rad/s
ow 0,0100 — Ts 1,0000 s
o5 0,0010 — — — —

afetam a atitude respectivamente. Entretanto, esse ajuste
leva a um tradeoff entre velocidade de convergéncia e
a eliminacdo de ruidos. Por fim, a covariancia estimada
relativa ao erro do chute inicial pode ser dada por Py =
E|(x0—%0)(x0 —%0)7], essa confere a velocidade inicial de
convergéncia do filtro. Assim, tendo em vista a expectativa
de baixa velocidade angular e a restricao de norma do
quatérnio, fez-se Py = diagl_, [0, 52).

O grafico dos resultados de simulacao é apresentado na
Figura (2). Nele, observa-se uma convergéncia do EKF em
um tempo menor que 3s para o quatérnio e menor que 6s
para a velocidade angular. Isso é verificado também pelos
residuos de estimacdo (x — %)7(x — %) no gréfico. Com a
ativacao do controlador aos 30s, ocorre uma mudanga na
movimentagao do satélite para o quatérnio de referéncia e
para velocidade angular nula, o que leva em torno de 12s.
Aos 100s é aplicada a perturbagao na forma de impulso (ex:
impacto de um fragmento), provocando um movimento
que é corrigido pelo ADCS em aproximadamente 12s.

Aos 150s a Figura (2) mostra a mudanca na atitude de
referéncia na forma de degrau. Apds isso, com a agao do
controlador, em pouco mais de 20s o quatérnio atinge a
nova referéncia. Nao é observado overshooting significa-
tivo, nem oscilacoes na agao do controlador em malha
fechada.

Mantida a configuragao anterior, a Figura (4) apresenta
uma simulacao de 8 horas. Verifica-se no grafico a manu-
tencao da norma unitaria do quatérnio, mesmo em longo
tempo de simulagao, na presenga de perturbagoes e altera-
cdo de referéncia. A flutuacéo da ordem de 1077, da curva
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Figura 4. Simulacao de longo periodo.

EKF no gréfico, ocorre devido aos limites de precisdo da
representagao em ponto flutuante 32 bits. A figura também
mostra a curva da norma do erro de controle ||¢ye; — qll,
onde nota-se um valor pequeno, apds o tempo de resposta
inicial, tendo em vista a presenca de ruidos de sensores e
perturbacoes.

Somando-se os tempos de execugao de um passo de simula-
¢ao, incluindo: simulador em Python, a comunicagao serial
e a execugdo do ADCS no Blue Pill, chega-se a menos
de 100ms no RPI e menos que 40ms em um PC Ryzen 7
5700G.

4. CONCLUSAO

Neste trabalho foi proposto um simulador HIL de baixo
custo composto de dois SBC para o ADCS de cubesat. O
primeiro, em um RPI, utiliza bibliotecas abertas para si-
mular os sensores de baixo custo e o modelo da atitude em
determinada érbita. O segundo executa em microcontrola-
dor o Firmware para ADCS com algoritmos tradicionais.

Verifica-se que a integragdo do modelo de atitude pelo
CG3, assim como a restricao no célculo do ganho de
Kalman, resultam em manutencao da norma do quatérnio
e maior precisao, permitindo longos periodos de simulagao.
O estado estimado pelo EKF converge para estado real
simulado em poucos passos. Sua utilizaggo no ADCS, em
conjunto com o controlador por realimentacao de estado,
leva rapidamente a um erro de controle préximo de zero.
Isso ocorre, inclusive, em longos periodos de simulacao, em
meio aos ruidos de sensores e as pequenas perturbagoes de
torque magnético geralmente predominantes em cubesat.

Analisando o simulador, verifica-se um tempo de execu-
¢do do passo pequeno frente ao tempo de amostragem,
podendo ser executado em Hardware de facil acesso. Na
utilizacdo de Python para o simulador, beneficia-se de
uma linguagem de programacao poderosa, flexivel, de facil
aprendizagem, que possui uma ampla biblioteca de recur-
sos disponiveis de forma gratuita. Além disso, diferente
da maioria dos simuladores HIL para atitude, é possivel
sua utilizagao em sistema operacional Linuz em Command
Line Interface (CLI), de modo que a execucao se torna
mais deterministica e exige Hardware mais simples. Esses
aspectos podem facilitar e incentivar o desenvolvimento e
implementagdo de ADCS para cubesats, especialmente no
meio académico, onde o custo é mais limitante.

Por fim, verifica-se também que a utilizagao de modelos
precisos de propagacao de orbita e de sensores possibilita,
em um trabalho futuro, a simulacao de diversos aspectos
praticos de missoes com cubesat. Como exemplo desses
aspectos, cita-se: simulagao da regiao de sombra do sensor
solar, regides de indeterminacao da atitude por paralelismo
dos vetores medidos, influéncia devido as regides dos polos
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e anomalias do campo geomagnético na medida da atitude
utilizando magnetometros.
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