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RESUMO

Este trabalho discute e faz o projeto e a simulaciio em tempo real de
Sistemas de Controle de Atitude-SCA de satélites com controle de atitude
magnético. Tem como aplicacio o primeiro Satélite de Aplicacdes Cientificas
Brasileiro - SACI-1 que utilizard um controle de atitude autdnomo e seri
estabilizado por rotacio com controle ativo da velocidade de rotacdio e da sua
precessdo através de bobinas geradoras de torques magnéticos interagindo com o
campo geomagnético. O trabalho: 1) utiliza ferramentas de desenvolvimento
integrado de sistemas como MATRIXy; 2) mostra e faz o desenvolvimento dos
modelos matemadticos que compdem a dinidmica do sistema e o projeto e andlise do
controlador; e 3) explica e faz o processo de simulacio em tempo real em malha
fechada do sistema através da codificacio do software em linguagem C.






REAL TIME DIGITAL SIMULATION OF AN AUTONOMOUS AND
MAGNETIC ATTITUDE CONTROL SYSTEM OF A SATELLITE

ABSTRACT

This work discuss and does the project and the real time simulation of
the Attitude Control Systems-ACS of satellites with geomagnetic attitude control.
It has the first Brazilian Scientific Applications Satellite - SACI-1 as application,
that will have an autonomous attitude control and will be spin-stabilized with
active spin rate and precession control through magnetic torque coil interactions
with the geomagnetic field. The work: 1) makes use of system integrated
development tools such MATRIX; 2) shows and builds the mathematical model
development with the system dynamics and the controller project and analysis;
and 3) shows and implements the system closed loop real time simulation process
through language C software codification.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO E MOTIVAGAO, OBJETIVOS E
JUSTIFICATIVA, E ORGANIZAGAO DO TRABALHO

1.1 - Introdugéo e Motivacao

Satélites artificiais contemporaneos exercem normalmente controle de atitude
e até de orbita através de sistemas digitais operando em tempo real, reservando-se os
sistermnas anal6gicos operando em tempo real para controle em situagdes anormais ou de
emergéncia. Isto ocorrerd com os satélites e veiculos planejados pelo INPE: Satélites de
Sensoriamento Remoto - SSR1,2; “China-Brazil Earth Resources Satellites” -
CBERS1,2; “Equatorial Comunicator” - ECOL,...,8; Plataforma Suborbital - PSO:
Microssatélite Cientifico Brasileiro - SACI-1; e motiva-nos a estudar tais sistemas.

Em especial, o projeto do Subsistema de Controle do SACI-1 representa um
grande desafio dadas as caracteristicas do controle de atitude a ser implementado. Trata-
se de um controle de atitude magnético, autbnomo em alguns modos, através de um
computador de bordo digital (controle digital). Este tipo de controle néo é novo para os
principais paises com dominio tecnolégico nesta drea, mas para o Brasil a experiéncia é
nova e nossa experiéncia anterior néo inclui por exemplo a simulagfo, implementacio e
validagéo de software de controle autdnomo em computador de bordo digital. O SACI-1
seré estabilizado por rotagio com controle auténomo da velocidade de rotagdo e da sua
precessdo através de bobinas magnéticas interagindo com o campo geomagnético. Em
adi¢do, o microssatélite carregard um amortecedor de nutagfo para eliminar o angulo de
nutac@o e manter o eixo de rotagdo alinhado com o vetor momento angular do satélite.
Apresentard ainda como sensores um magnetdmetro de trés eixos € um sensor solar
analégico de dois eixos.

1.1.1 - Aplicacdo ao Microssatélite Cientifico Brasileiro - SACI-1

Este trabalho tem como aplicagdo o Microssatélite Cientifico Brasileiro
SACI-1, o qual, de acordo com Fonseca (1995), terd aproximadamente 60 kg de massa e
tem langamento previsto para o segundo semestre de 1998 como “piggyback” junto com
o satélite sinobrasileiro, CBERS. Sua 6rbita serd quase circular (e = 0.0015474) e polar
(i = 98.5081°), a 741.464 km de altitude. O satélite serd estabilizado por rotacio em
torno do seu eixo de maior momento de inércia, com controle de precessdo e de
velocidade de rotagfio. Em sua configuragdo em 6rbita na fase normal de operagio os
painéis solares do satélite deverdo ser mantidos apontados para o Sol com uma preciséo
de £2°. A Figura 1.1 mostra o satélite em 6rbita com os painéis solares abertos. O
controle de atitude serd implementado através de torques obtidos a partir da interagdo
dos momentos magnéticos de bobinas (atuadores) no veiculo com o campo magnético
terrestre. Serdo usados dois sensores: um magnetometro de trés eixos para detectar o
campo magnético terrestre e um sensor solar analgico em dois eixos para detectar o



Sol. O controle de atitude serd auténomo pelo menos nos modos de controle de
precessdo e de velocidade de rotagdo. O Subsistema de Controle de Atitude-SCA terd os
seguintes modos de operacéo e fungdes:

1. Spin Up: para imprimir velocidade de rotagio ao satélite visando estabiliz4-lo
por rotacdo em torno do eixo de maior momento de inércia (eixo longitudinal,
normal ao plano dos painéis solares abertos);

2. Aquisigdo do Sol: visando apontar o eixo de rotagio (painéis solares) para o
Sol a partir de uma atitude qualquer apés a separagdo satélite-iltimo estdgio
do langador e abertura dos painéis solares;

3. Controle de Precess@o: para manter o a ontamento para o Sol com uma
pI'CCiSE-lO em torno de +2°,

4. Controle da Velocidade de Rotacdo: para manter a velocidade de rotacdo em
torno da velocidade nominal (6 rpm) e garantir a rigidez giroscopica associada
a estabilizagdo por rotagio.

Orbita Polar
Sol Sfncrona

Fig. 1.1 - Configuracdo do satélite SACI-1 em 6rbita com os painéis solares abertos e o
eixo de rotagdo z apontado para o Sol.

1.2 - Objetivos e Justificativa

Neste trabalho, o objetivo geral € realizar o projeto e sobretudo a simulag@o
em tempo real do SCA auténomo de satélites artificiais com controle de atitude
magnético, em especial voltado para o mais recente projeto em desenvolvimento no
INPE, o projeto SACI-1, utilizando para isto, ambientes de anélise, projeto e simulagdo
tais como:

MATRIXx em estagéo de trabalho HP 9000/750.



Em termos especificos pretende-se:

1. abordar os diferentes modos de operagdo, leis de controle, componentes,
simulagdes, etc. que podem ser usados em um SCA auténomo .de satélites
artificiais, em especial os com controle de atitude magnético, tais como o
SACI-1.

2. verificar qual a melhor seqiiéncia de modos de operagdo e as leis de controle a
ser utilizada em cada um deles e suas caracteristicas.

3. projetar e simular tais modos e leis de controle com os Modelos do Satélite
(sensores, atuadores, dindmica da planta) em tempo ndo real, utilizando a
ferramenta:

MATRIXx /SystemBuild em estac@o de trabalho HP 9000/750

4. realizar a andlise, avaliagdo, projeto e simulagio das leis de controle
(controlador) em tempo ndo real para os diversos modos de operagio do
satélite, utilizando a ferramenta:

MATRIXx/SystemBuild ou Xmath em estacdo de trabalho HP 9000/750

5. Codificagdo do Programa de Aplicagdo (software) do SCA ou dos seus
componentes (na forma de processos independentes), utilizando as
ferramentas:

MATRIXx/AutoCode, € ainda,
Compiladores C

6. projetar e sobretudo realizar a simulacd@o em tempo real do SCA completo em
malha fechada ou de seus componentes (na forma de processos
independentes), enfatizando o projeto do controlador.

7. e também, através do Programa de Aplicacdo de simulagdo em tempo real,
verificar o processo de implementagdo (simulagfo estdtica com o hardware na
malha) e testes do controlador, através da prototipacio do sistema com o
hardware na malha em tempo real.

Esta pesquisa tem aplicagdo imediata nos satélites planejados pelo INPE, em
especial no programa SACI, pois ndo existem no Brasil até o presente momento satélites
artificiais com tais caracteristicas, em especial, controle a bordo em tempo real e
autdnomo em alguns modos de operagio.

1.3 - Organizacéo do Trabalho
Este trabalho estd assim organizado:

O Capitulo 1 apresenta a Introdug@o, a Motivagao, os Objetivos e Justificativa
e a forma como este trabalho esta organizado.



O Capitulo 2 apresenta a Revisdo da Literatura relacionada com os tépicos
abordados neste trabalho.

O Capitulo 3 apresenta uma introdugéo & dindmica e ao controle de atitude,
apresenta o desenvolvimento dos modelos matemdticos dos Modelos do Satélite
(incluindo sua dindmica, seus sensores e seus atuadores), dos Modelos do Ambiente
(incluindo os modelos do Sol, do campo magnético e da propagagio orbital) e apresenta
ainda uma introdugio ao computador de bordo. E apresenta os modelos mateméticos
através de uma realizagfo grafica a nivel de diagramas de blocos.

O Capitulo 4 apresenta os algoritmos de determinagfio das velocidades e
controle de atitude que sero executados no computador de bordo. Apresenta uma forma
de determinar as velocidades do satélite a partir das medidas do magnetometro, as leis
para o controle da direg@o do eixo de rotagéo e para o controle da velocidade de rotago,
as fungGes de transferéncia do magnetémetro e do sensor solar (fungdes que convertem
os sinais elétricos em valores de 4ngulos utilizéveis nos algoritmos de determinagio de
velocidade e controle de atitude). E apresenta, ainda, a légica de comutagfio utilizada
nos diversos modos de operagéo do satélite.

O Capitulo 5 apresenta um ambiente de simulagfio em tempo real utilizado na
para realizac@o de testes do controlador de SCA de satélites. Mostra a natureza de um
programa de aplicagdo em tempo real incluindo componentes como o
gerenciador/programador da aplicagdo, os subsistemas programados, o despachador
destes subsistemas, rotinas de entrada/saida e fungdes de segundo plano. Apresenta os
vdrios tipos de simulagdes utilizados para testar e validar o controlador do sistema
(codigo de vdo). Mostra as caracteristicas de uma simulagdo realizada no computador
hospedeiro e apresenta uma arquitetura para a simulagdo e testes em tempo real com o
processador na malha e uma arquitetura para a simulagéo e testes com o hardware na
malha e apresenta, ainda, suas vantagens e limita¢Ses. Apresenta os passo necessirios
utilizados na interface do programa de aplicagio em tempo real com o processador
destino.

O Capitulo 6 apresenta as simulagdes e os resultados obtidos para o controle
de atitude referentes aos modelos do satélite SACI-1. Mostra os graficos da atitude do
satélite (incluindo seus dngulos de orientagfo, as componentes do vetor velocidade de
rotacdo e a posicdo e velocidade do fluido dentro do anel do amortecedor de nutagio). E
mostra, ainda, os dngulos de apontamento, de nutagdo e os angulos entre os vetores
velocidade de rotagdo e momento angular e entre os vetores velocidade de rotagdo e
eixo de rotagcdo bem como seus modelos matemaéticos.

O Capitulo 7 apresenta a conclusdo e recomendagdes para o prosseguimento
deste trabalho.

O Anexo A apresenta os sistemas de coordenadas utilizados no
desenvolvimento do sistema.

O Anexo B apresenta a propagacao orbital.



O Anexo C apresenta o modelo de campo geomagnético incluindo o modelo
do dipolo magnético utilizado na simulagfo do sistema.

O Anexo D apresenta o modelo do Sol utilizado na simulacdo do sistema.

O Anexo E apresenta os algoritmos de integracdo de passo fixo utilizados
para a simulag¢fio em tempo real.

O Anexo F apresenta em mais detalhes o gerenciador/programador de
aplicagdes em tempo real mostrando o fluxo de controle do programa de aplicag3o.
Apresenta ainda os diversos tipos e propriedades dos subsistemas/tarefas programados e
0 processo de interrupgio destes.

O Anexo G apresenta a reentrincia e a preempgdo inerentes ao despachador
dos subsistemas da aplicagdo em tempo real.

O Anexo H apresenta a seqiiéncia de operagéo do gerenciador/programador.






" CAPITULO 2

REVISAO DA LITERATURA SOBRE O
DESENVOLVIMENTO DE SCAs

2.1 - Abordagem Geral no Desenvolvimento de um SCA

Em geral, o desenvolvimento de um SCA inicia-se com o estabelecimento: 1)
dos requisitos e fases da missdo; e 2) dos modos de operagdo do SCA para atender
aqueles.

Souza (1981) detalha quais requisitos da missdo devem ser levados em
considerag@o no projeto de um Subsistema de Controle de Atitude-SCA de um satélite e
também detalha os modos de operagdo que um SCAO genérico possui.

Carrara et al. (1992) detalha as fases da missdo e os modos de operagdo da
missio MECB/SSR.

J4 Fonseca (1995) descreve as fases da miss@o e os modos de operagio para o
satélite SACI-1.

A seguir, o desenvolvimento prossegue com o estabelecimento dos modelos
do satélite (incluindo sua dindmica, seus sensores € seus atuadores).

Em Wertz (1978), podemos encontrar a formulagdo do modelamento
matemadtico da dindmica de atitude de um satélite, bem como a sua cinematica de
atitude. O modelamento dos atuadores (tais como: bobinas magnéticas, jato de géis) e
sensores (tais como: magnetdmetros, sensor solar, de horizonte, de estrela) mais
utilizados também sdo detalhados, assim como os esquemas fisicos sdo mostrados.

Dias (1995) realiza o projeto do sensor solar analdgico de dois eixos utilizado
no SACI-1 e detalha, ainda, seus modelos e funcionamento, assim como suas
caracteristicas fisicas, mecénicas e elétricas e a forma e equipamentos utilizados para
testes e validagd@o do sensor solar.

Os algoritmos de determinag@o e controle de atitude formam o controlador do
sistema cuja validagdo € o objetivo final das diversas formas de simulagdes.

Shigehara (1972) realiza o projeto € a andlise de uma lei de controle geral
para a estabilizagdo magnética da atitude de um satélite. Propde uma lei, chamada
fungdo de comutacgdo, derivada da condi¢do de estabilidade assintética. O uso desta lei
permite selecionar um padrdo de momento de dipolo a bordo satisfazendo um critério
para alcangar um torque efetivo maximo e um torque transverso minimo em todo
instante de ativagdo. Realiza a andlise e formulag@o para um caso simplificado e entiao
estende para um caso geral incluindo o dipolo geomagnético inclinado e a orbita
eliptica. O ponto de comutagio derivado no qual a polaridade do dipolo € revertida é



achado com sendo diferente daquele apresentado pelo método da média. Esta diferenca
faz o eixo de rotagdo alcangar a diregdo desejada mais rapido. Um padrdo de pulso
estreito ativado eqiiidistante entre os pontos de comutagio é aconselhdvel, em uma
aplicagdo prética, desde que uma utilizagio efetiva considerdvel do torque aplicado seja
feita possivel. Para o controle da velocidade de rotagdo, uma operagdo ao redor de
pontos selecionados na 6rbita € desejavel, satisfazendo o critério acima.

Segundo Shigehara (1972), ainda, uma abordagem geral razodvel é tomada
pela aplicagio de uma fung¢io de comutagio de tal maneira que o controle é possivel sob
qualquer condic?o inicial e desejada; e sob qualquer condi¢do orbital. Pela andlise da
funcdo de comutagdo € investigada uma lei geral tanto para o controle da orientagio do
eixo de rotagdo como para o controle da velocidade de rotagao, incluindo fatores como o
movimento instantaneo do satélite, o dipolo geomagnético inclinado e a excentricidade
orbital. Além do mais, um projeto 6timo é procurado para obter um padrdo de controle
para maximizar o torque efetivo, bem como minimizar o torque transverso.

A lei de controle proposta por Shigehara (1972) é derivada da condigdo de
estabilidade assinttica, chamada “fungio de comutac@io”, a qual realiza um torque de
controle efetivo mdximo e um torque transverso minimo, agindo como um controle
“bang-bang”, permitindo tanto o controle da dire¢do do eixo de rotagdo como o controle
de velocidade de rotagdo. Esta lei de controle visa reduzir o erro de momento angular
que consiste da diferenga do momento angular final/desejado e do momento angular real
do satélite.

Carrara et al. (1994), Ferreira et al. (1989) apresentam uma variagio desta lei
de controle no projeto do SCA do SCD2.

2.2 - Revisao da Literatura sobre a Simulacao de SCAs

A simulagdo (digital) somente em software em tempo real do SCA é
fundamental no desenvolvimento de SCAs de satélites artificiais, pois a dificuldade de
modelamento matemaético e a complexidade de tais sistemas faz da simulag@o em tempo
real o principal meio de avaliar o cumprimento dos requisitos de projeto.

Devido 2 natureza discreta da simulagdo digital em tempo real o computador
deve ser capaz de executar o ciclo em malha fechada do SCA em um unico perfodo de
discretizagdo do sistema simulado.

Hanselmann (1987) realiza uma extensa revisdo bibliogrifica sobre a
implementacdo de controladores digitais e aborda as solugSes para os principais
problemas, entre eles: a) a quantizacio de sinais e de coeficientes, particularmente no
caso da aritmética de ponto fixo; b) computagdo serial em um processador; c) o aspecto
da velocidade computacional em aplicagdes criticas; e d) a falta de suporte de
programagdo no caso onde as linguagens de programacdo de alto nivel ndo s@do
adequadas.

Uma relagdo dos diversos graus de realismo em que a simulag@o de um SCA
pode ser testado desde uma simulagdo em tempo néo real, passando por uma simulagio



em tempo real sendo executada em um tnico ambiente de desenvolvimento ou com o
hardware na malha até um grau de realismo em que sio utilizados simuladores
dindmicos para estimular fisicamente os sensores reais do SCA ¢é apresentada por Milani
(1993), onde € mostrada também a implementagdo da arquitetura de simulagio e teste
utilizada no Laboratério de Simulagdo do INPE.

Milani (1993) divide a simulagdo em diversos graus de realismo para a

realizacdo de testes de um SCA conforme descrito a seguir:

1.

Simulagdo somente em software em tempo ndo real: esta abordagem € a mais
utilizada e simples, onde todo o SCA € codificado em software (ver Figura
2.1) e € executado em um computador sem nenhuma interface com hardware
externo.

Simulacdo somente em software em tempo real: onde o software é executado
tdo rdpido quanto o sistema real, produzindo resultados na mesma velocidade.
Isto imp8e restricdes as leis de controle no controlador e principalmente
restri¢gdes no integrador para a dindmica do satélite.

Simulagdo estdtica em tempo real com o hardware na malha: onde a lei de
controle da Figura 2.1 € “tirada para fora” do computador e implementada em
hardware. Isto requer o desenvolvimento de interfaces especiais com o resto

do sistema.

Simulacdo dindmica em tempo real com o hardware na malha: neste grau de
realismo de simulacfo, simuladores dindmicos sdo usados para mover (ou
estimular) fisicamente os sensores reais usados no SCA. Como exemplo
poderiamos ter um simulador solar estimulando o sensor solar analégico do
sistema. Os atuadores também podem ser substituidos pelos seus respectivos
hardwares, porém isto normalmente néo € realizado, por razges préticas.

—»|  Sensor; Atuador; |
—1 Leis r
L5  Sensor; > de s  Atuador; |—s
Controle
>  Sensory Atuadory e
Dinimica
(Satélite) “

Fig. 2.1 - Diagrama de blocos da simulaggo do software do SCA.
FONTE: Milani (1993), p. 1023.

Nunes (1990) realiza a implementa¢@o de um simulador para um SCAO onde

cada mddulo do sistema foi mapeado como um processo independente no computador
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(um VAX 780) e utiliza recursos do sistema como mecanismo de comunicagfo entre os
processos. Em cada processo um programa diferente é executado mesmo se escrito em
linguagens de programacio diferentes. Neste sistema as “rmailboxes” sdo usadas para a
comunicagdo € um programa monitor foi usado para controld-las. O VMS, o sistema
operacional da familia de computadores VAX prové estas ferramentas as quais foram
acessadas por médulos escritos em FORTRAN. Nunes (1990), também, resalta que a
modularidade do software possibilita a alguém programi-los e testd-los
individualmente; e que eles podem ser escritos em FORTRAN por especialistas em
controle, os quais ndo necessitam estar familiarizados com as sofisticadas técnicas de
programagio em tempo real.

2.3 - O Processo de Projeto de Sistemas de Conirole

De acordo com Barker et al. (1993), na criagdo de um sistema de controle, o
engenheiro de controle deve construir modelos para o sistema dinimico a ser
controlado, analisar seus comportamentos, projetar a estratégia de controle apropriada, e
avaliar o desempenho de todo sistema. Eventualmente, o projeto serd implementado
usando dispositivos apropriados, hardware de computador, e software. Embora néo haja
uma Unica estratégia de projeto que seja universalmente aplicdvel a todo sistema de
controle ou aceitivel por todo projetista de sistemas de controle, a maioria dos
projetistas adota um procedimento de projeto sistemético. Este procedimento contém
um nimero de atividades de projeto e virias realimentagSes necessdrias porque os
resultados e os produtos de uma atividade de projeto podem causar uma ou mais agdes
prévias a serem revisadas. Na pritica, existem realimentagdes em torno de todas as
atividades e de todos os passos detalhados dentro de cada atividade. Sem estas
realimentagdes, o procedimento de projeto seria incompleto e ndo realizdvel. A
eficiéncia com que o projeto prossegue deve-se grandemente 3 disponibilidade de
ferramentas que tragam velocidade e facilidade de uso para cada atividade de projeto.

O desenvolvimento de projeto de sistemas de controle auxiliado por
computador-CACSD j4 tem provido uma abrangéncia de ferramentas de software para
analise numérica e simulag@o de sistemas de controle linear ou nfo linear continuo e/ou
discreto. A tecnologia moderna garante que ferramentas mais avangadas sejam usadas
no procedimento de projeto, incluindo ferramentas para:

e A entrada gréfica e simbélica na representagdo de sistemas, a qual capacita
modelos de sistema de controle mais gerais a serem construidos e modificados
graficamente.

e A manipulagido de modelos de sistemas hierdrquicos, a qual permite grandes
sistemas serem facilmente estruturados em subsistemas.

e A transformagdo entre modelos na forma gréifica, modelos numéricos, e
modelos de computador, a qual reduz o envolvimento humano, desnecesséario
e tediosos em atividades propensas a erros tais como a transformacfo dos
modelos e a sua programagao.
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¢ Computagdo simbélica, a qual apresenta propriedades simbélicas de um
sistema de controle, habilitando métodos analiticos mais gerais e,
possivelmente, novos a serem desenvolvidos.

© Apresentagio realistica dos resultados das simulagdes, a qual poderia ser
mostrada usando gréficos tridimensionais avancados e animagéo por
computador. :

e Implementagdo automdtica de controladores baseado em microprocessadores,
a qual auspiciosamente permite reduzir substancialmente as atividades
consumidoras de tempo tais como programagdes de controladores em
linguagens de baixo nivel.

® Aquisico de conhecimento, ou sistemas especialistas, os quais provéem
novos projetistas com experiéncia em projetos e informagio nos métodos
existentes, e os quais também ajudam projetistas experientes a atacar
problemas de controle multidisciplinares e mais complicados.

E, entretanto, necessério criar um ambiente, tal como mostra a Figura 2.2,
dentro do qual ferramentas para CACSD podem ser integradas. Um componente chave
de tal ambiente € uma interface grifica de usudrio de propésitos gerais sofisticada, a
qual serve todas as partes de um ambiente, e através da qual o usudrio é capaz de
conduzir a maioria, se ndo todas, as atividades de projeto acessando uma variedade de
ferramentas de CACSD.

Um exemplo de ambiente constituido por um conjunto de ferramentas
integradas para CACSD € o da linha de produtos MATRIXx, o qual auxilia engenheiros
no projeto, simulagdo e implementagdo de sistemas de controle para uma grande faixa
de aplicagdes aeroespaciais, automotiva, periféricos de computador e industrial,
melhorando o projeto e acelerando o desenvolvimento de produtos usando l6gica de
controle em tempo real.

Gupta e al. (1993) descreve o ambiente de desenvolvimento de sistemas de
controle MATRIXx constituidos pelos seguintes médulos e fungdes:

Xmath: Escrito em C++ e completamente orientado a objeto, Xmath prové
uma linguagem de alto nivel de quarta geragdo para anélises matematicas e computacdes
de engenharia. Ele permite projetos de sistemas de controle e prototipacio de novos
algoritmos rapidamente. Xmath representa a préxima geragdo de tecnologias do tipo
MATLAB para andlise e projeto de software de sistemas de controle.

SystemBuild: SystemBuild é um pacote de software de modelamento e
simulagdo gréfica para construgdo de diagramas de blocos. SystemBuild auxilia um
engenheiro a descrever um sistema graficamente e avaliar seu comportamento por
simulagdo. Tanto sistemas lineares como ndo lineares em multi-taxa podem ser
descritos. Simulagbes prematuras podem ser usadas para comparar projetos
concorrentes, ajudam na selecdo entre as opgdes disponiveis, e identificam erros
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Finalmente, um préximo passo € a implementacgio e testes do protétipo do
sistema com o hardware na malha.

Outras solugdes mais complexas podem ser realizadas na simulagdo em
tempo real, utilizando o ambiente MATRIXx. Conforme o nivel de complexidade e
requisitos exigidos, os diversos componentes do SCA (sensores, atuadores, dinimica,
controlador) podem ser executados como processos independentes em um sistema
distribuido, devendo para isto haver suporte a multiprocessamento; ou podem ser
distribuidos entre vérias maquinas em uma rede local. O cédigo deve ser segmentado
para que cada processo seja simulado em separado. Em adic@o, deve ser realizado um
controle de comunicag@o entre os processos que pode ou néo requisitar acesso ao nicleo
do sistema operacional da maquina, o que € uma caracteristica indesejavel.

Para uma abordagem satisfatéria para o projeto do SCA uma série de
interacdes rdpidas no projeto sdo necessédrias. Logo, os modelos do sistema sdo
desenvolvidos de tal forma a permitir modificacdes ficeis em qualquer ponto do
processo de projeto, e também permitir a avaliacdo do projeto através de simulacdes. E
ainda, através de testes de desempenho do protétipo com o hardware na malha,
melhoramentos continuos no projeto das leis de controle podem ser obtidos.

Nesta fase os componentes do SCA podem ser implementados diretamente
em hardware. O controlador (leis de controle) simulado em tempo real na fase anterior é
implementado em hardware e através das andlises dos testes o controlador pode ser
modificado para atender os requisitos de tempo e quantizacdo do computador digital.
Dados empiricos em tempo real podem ser coletados dos testes e entdo analisados. As
caracteristicas € o processo de implementagio em Hardware do SCA tendo como
aplicag@o o microssatélite SACI-1 sdo apresentados por Barbosa (1997).

Tubb ¢ McEwen (1994) utilizam o ambiente integrado MATRIXx no
desenvolvimento do SCA dos satélites da missdo MSTI, os quais foram os primeiros a
utilizarem um gerador automético de cédigo para SCAs.

Prudéncio e Souza (1997) mostram resultados obtidos para o SCA do satélite
SACI-1 através do uso do ambiente MATRIXx.
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CAPITULO 3

DESENVOLVIMENTO E SIMULACAO DIGITAL EM
TEMPO NAO REAL DOS MODELOS DO SISTEMA

Para a realizacdo das simulagdes desenvolveremos preliminarmente os
Modelos do Sistema na forma de “diagramas de blocos”, utilizando para isto 0 médulo
SystemBuild do ambiente MATRIX, de forma a propiciar um alto grau de abstragdo no
desenvolvimento do SCA. A programagéo do cdédigo referente aos modelos do sistema
serd abordada posteriormente utilizando para isto um gerador automdtico de cddigo, o
qual traduz os modelos do sistema diretamente em cédigo fonte. Os modelos do sistema
sdo agrupados em uma forma hierarquica representando os seus diversos componentes
de uma forma organizada. Os blocos que compdem o sistema e que envolvem alguma
dindmica sdo tratados tanto na forma continua (sistemas continuos na forma de
transformadas de Laplace) como na forma discreta (sistemas discretos na forma de
transformadas z) formando desta maneira um sistema hibrido com médulos que se
comunicam entre si.

Através da realizacdo de simula¢Ges em tempo ndo real destes modelos, os
comportamentos dos modelos do sistema sdo analisados por meio da geragdo de graficos
de resposta no tempo e na freqiiéncia do sistema.

A parametrizacio do sistema com dados caracteristicos de satélites com
controle de atitude magnético (por exemplo: o satélite SACI-1) € alcancada, ao longo do
desznvolvimento e avaliagdo dos modelos do sistema. E ainda, refinamentos destes;
melhorias nas simulagbes e nos resultados sdo obtidos ao longo do processo de projeto,
tornando a modelagem do sistema um processo iterativo. '

3.1 - Organizacao Hierarquica do Sistema

O sistema desenvolvido est4 organizado em blocos hierdrquicos cuja estrutura
(ilustrada na Figura 3.1) é composta de trés partes principais:

1. Modelos do Ambiente
2. Modelos do SCA

3. Resultados das Simulagdes

Neste capitulo apresentaremos os Modelos do Sistema (constituidos pelos
modelos do Ambiente/SCA). Os Modelos do Controlador (parte dos Modelos do SCA)
estdio realgados na Figura 3.1 e serfio tratados no préximo capitulo. Os resultados das
simulagbes e suas equagdes matemdticas serdo tratados no Capitulo 6.

Esta organizacdo propicia a realizagdo da simulagdo completa em malha
fechada do SCA.
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[ Estrutura Hierarquica
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Fig. 3.1- Organizagfo do sistema mostrando sua estrutura hierarquica.

A Figura 3.2 apresenta uma realiza¢io em diagrama de blocos do sistema em
malha fechada, feita no SystemBuild (Integrated Systems Inc., 1994a), a partir da qual
as simulagOes sdo realizadas e também o cddigo fonte é gerado (referir-se ao Capitulo
5). Neste diagrama podemos ver os trés blocos hierdrquicos discutidos acima, cuja
hierarquia (blocos funcionais) serd detalhada ao longo do texto em paralelo com o
desenvolvimento tedrico.

Trés sistemas de coordenadas principais (referir-se ao Apéndice A) sdo
utilizados no desenvolvimento do sistema. O primeiro € o sistema de coordenadas
geocéntrico inercial @; (definido com o vetor unitério ky ao longo do eixo polar e i ao
longo da linha vernal) utilizado no desenvolvimento dos modelos do ambiente como um
meio de se obter os vetores de referéncia tais como o vetor do campo magnético, o vetor
posicao do satélite e o vetor de posi¢do do Sol. O segundo € o sistema de coordenadas
orbital @, fixo com respeito a Orbita, estando k, ao longo da linha normal ao plano da
6rbita e i, a0 longo do nodo ascendente da drbita. O terceiro € o sistema de coordenadas
do satélite ®@g fixo com relagdo ao corpo do satélite, com K, na direcdo do eixo de
rotacdo. Os angulos de Euler v, 6 e ¢ determinam a atitude do satélite com respeito ao
plano orbital. Na Figura 3.2 a realimenta¢@o da matriz de atitude-A, definida na segdo
3.5.3, ¢ utilizada na transformag¢do de coordenadas do referencial orbital para o
referencial do satélite dos vetores: Sol, campo magnético e posi¢do orbital, utilizados
como referéncia para os sensores nos Modelos do SCA.
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AC-100: AC-100 para a prototipagéo ripida de sistemas é usado para testar a
logica de controle em tempo real desenvolvida pelos outros produtos da familia, AC-
100 pode ser usado para avaliar o desempenho do software em tempo real em conjunto
com os componentes eletrdnicos e mecinicos de um sistema.

pSOS+: pSOS+ acelera a implementagdo do software em tempo real em
processadores embebidos.

Prudéncio e Souza (1996) fazem uso das ferramentas de desenvolvimento
MATRIXx para a realizagdo do projeto do SCA do satélite SACI-1 e abordam ainda a
utilizagdo deste ambiente conforme ilustrado na Figura 2.3. No desenvolvimento,
através de uma construgio hierdrquica em diagramas de blocos dos Modelos do Satélite-
MS (incluindo sua dinidmica, seus sensores e seus atuadores) e da realizagcdo de
simulagbes em tempo néo real destes modelos € usado o médulo SystemBuild conforme
descrito em Integrated Systems Inc. (1994a). Ao mesmo tempo a anélise e o projeto das
leis de controle € feita, as quais resultam no projeto do Controlador, o qual € adicionado
aos MS, para entdo ser avaliado através de simulagdes, inicialmente, em tempo néo real.
Apbs projetados e simulados os MS e o Controlador, di-se seqiiéncia 4 fase de
simulagdo em tempo real do sistema através da implementagio do cédigo (por ex: em
linguagem C) usando o gerador automético de c6digos AutoCode, conforme Integrated
Systems Inc. (1994b), o qual, apés compilado e “linkado”, pode ser executado em
diversas médquinas, tais como VAX, estacdes de trabalho e PCs.

i
dos '
Modelos |
¢
Simulacido !

- o O G - - -

Simulacdo

€m

P e

Tempo Real

Implementagédo :
e :
Teste ar
em
Hardware

Fig. 2.3 - Fases de desenvolvimento do SCA do satélite.
Adaptada de Integrated Systems Inc. (1994b)
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Finalmente, um préximo passo € a implementagdo e testes do protétipo do
sistema com o hardware na malha.

Outras solugdes mais complexas podem ser realizadas na simulagdo em
tempo real, utilizando o ambiente MATRIXx. Conforme o nivel de complexidade e
requisitos exigidos, os diversos componentes do SCA (sensores, atuadores, dinimica,
controlador) podem ser executados como processos independentes em um sistema
distribuido, devendo para isto haver suporte a multiprocessamento; ou podem ser
distribuidos entre virias méaquinas em uma rede local. O c6digo deve ser segmentado
para que cada processo seja simulado em separado. Em adigdo, deve ser realizado um
controle de comunicag8o entre os processos que pode ou ndo requisitar acesso ao nicleo
do sistema operacional da méquina, o que é uma caracteristica indesejével.

Para uma abordagem satisfatéria para o projeto do SCA uma série de
interacbes rdpidas no projeto sdo necessdrias. Logo, os modelos do sistema sdo
desenvolvidos de tal forma a permitir modificagbes faceis em qualquer ponto do
processo de projeto, e também permitir a avaliagdo do projeto através de simulagdes. E
ainda, através de testes de desempenho do protétipo com o hardware na malha,
melhoramentos continuos no projeto das leis de controle podem ser obtidos.

Nesta fase os componentes do SCA podem ser implementados diretamente
em hardware. O controlador (leis de controle) simulado em tempo real na fase anterior é
implementado em hardware e através das andlises dos testes o controlador pode ser
modificado para atender os requisitos de tempo e quantizagdo do computador digital.
Dados empiricos em tempo real podem ser coletados dos testes e entdo analisados. As
caracteristicas e o processo de implementagdo em Hardware do SCA tendo como
aplicacdo o microssatélite SACI-1 sdo apresentados por Barbosa (1997).

Tubb e McEwen (1994) utilizam o ambiente integrado MATRIXx no
desenvolvimento do SCA dos satélites da missdo MSTI, os quais foram os primeiros a
utilizarem um gerador automético de cédigo para SCAs.

Prudéncio e Souza (1997) mostram resultados obtidos para o SCA do satélite
SACI-1 através do uso do ambiente MATRIX.
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Fig. 3.2 - Realizacdo em diagrama de blocos do sistema em malha fechada.

Os Modelos do Ambiente (cuja realizagdo em diagrama de blocos é
apresentada na Figura 3.3) sdo constituidos de trés médulos principais que modelam o
ambiente do satélite que sdo relevantes para o controle e determinagio da atitude.
Discutiremos nos Apéndices B, C, D os modelos da posi¢do dos objetos necessarios na
simulagdo do sistema que sdo a prépria posi¢do do satélite e a posicdo do Sol assim
como o modelo do campo magnético da Terra. Apresentamos a seguir uma breve
descrigdo destes modelos:

1. Modelo da Propagagdo Orbital: (referir-se ao Apéndice B) neste médulo os
elementos Keplerianos que definem a forma e a posigdio da 6rbita em relacio
ao referencial geocéntrico inercial e a posigao do satélite nesta sdo propagados
analiticamente a partir dos elementos Keplerianos referentes ao instante de
injec@o em Orbita. A posico do centro de massa do satélite é calculada a partir
dos elementos Keplerianos propagados, sendo estes utilizados na
transformacdo dos vetores posi¢cdo do Sol, centro de massa do satélite e campo
magnético do referencial geocéntrico inercial para o referencial orbital.

2. Modelo do Campo Magnético: (referir-se ao Apéndice C) este médulo
descreve o modelo do campo magnético (em especial o modelo do dipolo
magnético). Tem como saida o vetor campo magnético no referencial
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geocéntrico inercial e tem como entradas a posi¢3o orbital do satélite, a data
juliana modificada e o tempo sideral.

3. Modelo do Sol: (referir-se ao Apéndice D) este mddulo fornece a posi¢do do
Sol na forma de suas componentes cartesianas no referencial inercial
geocéntrico, tendo como entradas o tempo desde a referéncia e a data juliana
modificada. A rotina que simula a passagem do satélite pela sombra da Terra
€, também apresentada no Apéndice D.
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Fig. 3.3 - Realizacdo em diagrama de blocos referentes aos modelos do ambiente.

3.2 - Introdugéo ao Conirole de Atitude

Conforme definido em Wertz (1978) o controle de atitude é o processo de
alcangar e manter uma orientagéo no espago. Uma manobra de atitude € o processo de
reorientagdo do satélite de uma atitude para outra. Uma manobra de atitude na qual a
atitude :nicial ndo é conhecida quando o plano de manobra estd sendo empreendido €
conhecida como aquisicdo da atitude. Estabilizacdo da atitude € o processo de manter
uma atitude existente em relac@o a algum referencial externo. Este referenmal pode estar
ou inercialmente fixo ou movendo-se vagarosamente.
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Um SCA € composto do processo e do hardware através do qual a atitude é
controlada. Em geral, um SCA consiste de trés tipos de componentes: sensores de
atitude, controlador e atuadores de atitude. Um sensor de atitude localiza referéncias de
destino conhecidas, tais como o Sol e o campo magnético, para medir grandezas que
permitam determinar a atitude. O controlador (ou algoritmos de determinagéo e controle
de atitude) determinam quando o controle é requerido, quais torques s3o necessdrios e
como geré-los. Os atuadores de atitude sdo os mecanismos que provéem os torques de
controle.

Um SCA € antes de tudo um sistema de controle em malha fechada,
conforme a Figura 3.4, constituido da dindmica do satélite, sensores, atuadores e o
controlador (computador de bordo) com suas diversas leis de controle, estimadores e
légica de comutagao.

Ruidos Perturbagdes
Sensores Controlador Atuadores Dinémica
Xat) +] Xe(t)| Sensor Solar Estimadores Bobinas Te + Satélite com | X1)
Leis de Controle

5| Logicade [ ‘ Amortecedor {p
+ r\-/ ' Magnetdmetro Comutagéo Magnéticas . de nutagio
4
I
I
|
|
|

Fig. 3.4 - Subsistema de Controle de Atitude-SCA Magnético em Malha Fechada.

A Figura 3.5 representa uma realizagdo em diagrama de blocos referente aos
modelos do SCA.

3.3 - Introdugéo a Dinamica de Atitude

Apresentaremos a seguir uma breve introduc@o a dinimica de atitude baseado
no exposto por Wertz (1978).

A equag@o bésica da dindmica de atitude do satélite, Wertz (1978), relaciona

a derivada no tempo do vetor momento angular total do satélite, dH/dt, com o torque

externo aplicado, N:
dH/dt= N = Tc+ Tp (3.1)

-
As parcelas do torque N em pontos individuais de um corpo rigido sio
devidas as forgas entre os pontos internos do corpo e as forcas aplicadas externamente.

-
Em geral os torques internos se anulam e o torque resultante N é simplesmente o torque
devido as forgas externas.
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=Y
Os torques externos sdo de dois tipos: 1) torques perturbadores, Tp, causados
pelos efeitos ambientais tais como gradiente de gravidade, correntes parasitas, arrasto

—_
aerodindmico e pressdo da radiagdo solar, e 2) torques de controle, T, aplicados
deliberadamente por dispositivos tais como bobinas magnéticas ou jatos de gés.
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Fig. 3.5 - Realizagdo em diagrama de blocos referente aos modelos do SCA.

Para o caso de um satélite inicialmente girando ao redor de um eixo principal,
-
um torque aplicado paralelo ou antiparalelo ao vetor momento angular, H, causa um
-
aumento ou decréscimo na magnitude de H sem afetar sua dire¢do. Uma componente de

torque perpendicular a ﬁ, causa uma mudanca na direcio de ﬁ sem alterar sua
magnitude. Uma mudang¢a na direcdo do vetor momento angular devido a um torque
aplicado € chamada precessdo. O caso especial de precessdo lenta devido a pequenos
torques aplicados € conhecido como deriva. Os torques ambientais sdo fontes comuns
de deriva na atitude.

Embora os torques internos ndo mudam o valor do momento angular no

>
espaco inercial, eles podem afetar o comportamento de H quando referenciado nas
coordenadas fixas ao satélite. Adicionalmente, se as forgas internas entre as partes de
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um satélite levarem a dissipag@o de energia (por exemplo: através do friccionamento de
um liquido viscoso no interior de um anel oco parcialmente preenchido por este liquido
- dispositivo conhecido como amortecedor de nutag@o) a energia cinética rotacional do
satélite decresce.

3.4 - Atuadores de Atitude

Para o controle de atitude magnético os atuadores utilizados sdo trés bobinas
magnéticas ocas com miicleos de ar, montadas no satélite, formando angulos retos entre
si. Estas bobinas sio energizadas independentemente uma das outras, através da
supervisdo da légica de controle de atitude do computador de bordo.

O controle de atitude ativo do satélite serd executado através do uso do torque
provindo das bobinas magnéticas interagindo com o campo magnético da Terra. As
bobinas do plano de rotagdo serdo usadas principalmente para imprimir rotagdo ao
satélite e executar o controle da manutengdo da velocidade de rotacio deste. A bobina
do eixo de rotagdo serd usada para duas manobras bisicas: apontar os painéis solares
(eixo de rotagdo) na diregio do Sol e manter a atitude nominal durante a vida itil do
satélite.

O uso do campo geomagnético propicia uma das maneiras mais simples e
préticas de controle de atitude de satélites. A interagfio entre o momento de dipolo
eletromagnético a bordo e o campo geomagnético prové o torque de controle. O torque

—_
de controle Tc sobre o satélite produzido pelo momento magnético aplicado pelas
-
bobinas M interagindo com o campo magnético terrestre (ou vetor de inducdo

geomagnética local) B € dado pelo produto vetorial:

Te=M x B (3.2)

O torque de controle produzido, cuja realizagio em diagrama de blocos &
apresentada na Figura 3.6, € normal tanto ao vetor momento magnético aplicado pelas

- -
bobinas M como ao vetor indug¢do geomagnética B, ndo tendo desta forma nenhuma
—
componente na direcdo de M.

Para o controle de aquisicdo de atitude e de sua manutengdo, o torque
requerido deve ser normal ao eixo de rotagdo de maneira a mudar a diregcdo do momento

- :
angular H do satélite. Este torque deve ser produzido com o momento magnético
alinhado com o eixo de rotagdo.

Para imprimir velocidade de rotagdo ao satélite e realizar a corregdo desta em
torno da velocidade nominal o torque deve estar alinhado com o eixo de rotagdo. Isto
pode ser conseguido com o momento magnético do plano de rotagdo. Uma variagiio na
velocidade de rotagd@o implica uma variagdo no mddulo do momento angular do satélite.
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Fig. 3.6 - Diagrama de blocos referente ao modelo dos atuadores.

Logo, para controlar a diregdo do eixo de rotagdo, selecionamos o dipolo

-
magnético colinear com o eixo de rotagéo ks do satélite; e para controlar a velocidade
de rotagdo selecionamos o dipolo normal ao eixo de rotagdo do satélite (colinear com

2 e )
ise/ouj,), assim:

- U Es paracontrolar adirecdo do eixo de rotacdo
M= (3.3

- -
Vise/ou Vj,  paracontrolaravelocidade de rotagdo

A Figura 3.7 mostra uma representacdo esquemadtica da atuagdo das bobinas
magnéticas relacionadas com os modos de operago e com o vetor momento angular do

21 g
satélite H.
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Fig. 3.7 - Representagfo da atuago das bobinas magnéticas.

Para o SACI-1 (Fonseca et al., 1996) duas bobinas de torques serdo colocadas
na parte lateral do satélite com os eixos de momento magnético paralelos aos eixos x e y
do satélite, respectivamente. Estas bobinas sio denominadas “bobinas do plano de
rotacdo” e proverdo um momento magnético V = 5.2 £ 1.0 Am? no sentido positivo ou
negativo. A terceira bobina serd paralela ao eixo-z (eixo de rotacdo), é denominada
“bobina do eixo de rotagdo” e provers um momento magnético U = 8.2 + 1.0 Am? no
sentido positivo ou negativo. Na Tabela 3.1 temos a especificago das bobinas de torques
utilizada no controle de atitude do SACI-1.

TABELA 3.1 - ESPECIFICACAQ DAS BOBINAS DE TORQUE

Especificacdo Bobina do Eixo de Bobinas do Plano de
Rotacdo Rotacéo
Momento magnético 8.2+ 1 Am? 52+1Am°
Didmetro interno 301 mm 238 mm
Diémetro externo 325 mm ' 264 mm
Largura 13 mm 12.5 mm
Voltagem 28 Volts 28 Volts
Temperatura operacional | -20°C240°C -20°C2a40°C
Numero de espiras 740 ' 920
Flange de acoplamento 8 orificios 8 orificios
Didmetro 3.2 mm 3.2 mm
Fio AWG 32 (Termofix) 32 (Termofix)
Corrente nominal 72 mA 114 mA
Poténcia 2W 32W
Resisténcia 387 Q 246 Q
Massa 0.8 Kg 1.2 Kg

FONTE: Fonseca (1995), p. 3.

3.4.1 - Torques Perturbadores

Em geral, as fontes dominantes de torques perturbadores na atitude sdo os
campos gravitacional e magnético terrestre, pressio de radiacio solar e arrasto



aerodinimico (Wertz, 1978). Para o satélite SACI-1 o torque devido ao campo
magnético é utilizado como torque de controle conforme descrito acima. Os torques
devidos i radiacio solar e ao arrasto aerodindmico possuem efeitos muito pequenos
devido 2 estabilizacdo por rotacdo do satélite. Apresentaremos a seguir o modelo do
torque devido ao gradiente de gravidade.

O torque de gradiente de gravidade pode ser expresso no referencial do
satélite como (Wertz, 1978): '

T =§I'e—§i[§sx(1§s)] (3.4)

onde 1 = GM € a constante gravitacional terrestre, / € o tensor de momentos de inércia e
-

R, € o vetor de posi¢cdo geocéntrica da origem do referencial do satélite. Da Equacgéo

3.4 acima vdrias caracteristicas do torque de gradiente de gravidade podem ser
deduzidas: 1) o torque € normal a vertical local; 2) o torque € inversamente proporcional
ao cubo da distdncia geocéntrica; € 3) o torque tende para zero para um satélite
esfericamente simétrico.

3.5 - Dindamica de Atitude

As equagdes de movimento da dindmica de atitude podem ser divididas em
dois grupos: as equagdes cinemdticas de movimento e as equacdes dindmicas de
movimento, conforme realizacdo em diagrama de blocos da Figura 3.8. Cinematica € o
estudo do movimento sem levar em conta as forcas que atuam sobre aquele movimento.
As equagdes cinematicas de movimento sdo um conjunto de equagdes diferenciais de

. -
primeira ordem que contém o vetor velocidade angular instantineo ® e especificam a
evolugdo no tempo de parAmetros da atitude, tais como os pardmetros simétricos de
Euler e os angulos de Euler. As equagdes dindmicas de movimento expressam a

-
dependéncia no tempo de @ em relagéo aos torques e constituem a dinidmica rotacional
do satélite.

3.5.1 - Dinamica Rotacional

A Equagcio 3.1 fornece a derivada no tempo do vetor momento angular dH/dt

-
em coordenadas inerciais. Consideraremos agora dH/dt expresso ao longo dos eixos
fixos no satélite, porque o tensor dos momentos de inércia de um corpo rigido € mais

N
comumentemente expresso ao longo destes eixos e o torque de controle T¢ (Equagéo
3.2) é também expresso neste referencial. Escrevendo as equagbes basicas da dindmica
da atitude (Wertz, 1978) no referencial do satélite, temos:

9—?- - N-oxH (3.5)



&

- -
onde ® € o vetor velocidade angular instantineo € N € o torque externo.
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Fig. 3.8- Realiza¢do em diagrama de blocos referente a dindmica do satélite.

A Equacdo 3.5 € a equacgiio fundamental da dindmica de um corpo rigido. A

- - -
presenca do termo wx H do lado direito significa que H, e consequentemente @, ndo é

5
constante no referencial do satélite, mesmo se N for nulo. O movimento resultante é

- -

chamado nutagdo. O movimento rotacional sem nutagio ocorre somente se ® € H sdo
paralelos, isto €, somente se a rotacio € sobre um eixo principal do corpo rigido.

Substituindo H = I (7) na Equagdo 3.5, temos:

-

1%:13- ox (10) (3.6)

Quando as quantidades vetoriais na equacio acima sdo referidas ao sistema
de coordenadas de eixos principais do corpo, podemos reescrever esta equacdo na forma
de suas componentes:



I (do,/dt) = Ny + (Iy - Iz)(oyﬂ)z
I, (dwy/dt) = Ny + (I, - L)axw, ’ (3.7)
Iz (d(l)z/dt) = Nz + (Ix - Iy)mxmy

onde oy, ®y, ®, sdo as componentes do vetor velocidade angular do satélite e Ny, Ny, N,
sdo os torques perturbadores mais os torques de controle ao longo dos eixos principais
de inércia. Iy, I, I, s80 os momentos principais de inércia do satélite.

As Equacgdes 3.5, 3.6 e 3.7 sdo formas alternativas das Equacdes de Euler de
movimento. Apresentamos na Figura 3.9 uma realizacdo em diagrama de blocos
referente as equacdes de Euler na forma de suas componentes.
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Fig. 3.9 - Realiza¢do em diagrama de blocos referente a dindmica rotacional através das
equacgdes de Euler.

3.5.2 - Dindmica Rotacional com Amortecedor de Nutagéo

Consideraremos, agora, o modelo matemético da dindmica do satélite
(Equagdes 3.5 ou 3.6 ou 3.7) levando em consideragdo a inclusdo de um amortecedor de
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nutacdo constituido por um anel parcialmente preenchido com liquido viscoso. Este
exerce um controle passivo e sua fungdo é a de manter o alinhamento do eixo principal
de inércia com o vetor momento angular, ou seja, faz com que o vetor velocidade
angular coincida com o vetor momento angular. Isto é conseguido através da dissipagdo
de energia cinética provocada pela oscilagio do liquido viscoso no interior do anel. Uma
caracteristica vantajosa deste dispositivo é a de apresentar vida longa. Detalhes do
modelamento matemdtico do amortecedor de nutacdo podem ser encontrados em
Fonseca e Souza (1990). Derivaremos as equagdes rotacionais com o amortecedor de
nutagdo através da formulagdo Lagrangeana apresentada por Meirovitch (1970),
seguindo a mesma abordagem usada por Fonseca e Souza (1990) e por Fonseca et al.
(1996). Por esta abordagem é necessdrio derivar a energia cinética, a qual é fungdo das
componentes do vetor velocidade angular, wy, ®,, € @, € da velocidade rotacional do
fluido, B . Ela depende também da posicdo do fluido B dentro do anel do amortecedor de

nutacdo. Assim, a energia cinética é T =T (mx,a)y,a)z,B,B). O movimento do fluido

causa variagGes nos momentos e produtos de inércia do satélite. Expandindo a expressio
da energia cinética (Fonseca, 1995) temos:

1 1 | -
T= -Z—(Ixmf +1,03 + Izm§)+5(1xrcoi +1,05 + 1,07 + Ipﬂz)

(3.8)
+((sz - Iax )(Dz - (Ixzf - Iaz )‘Dx - Iyzf(oy )B - (Ixyfmxmy + Ixzfmx(oz + Iyzfmymz)
A férmula de Lagrange para quasi-coordenadas é dada por:
497 @)L - (3.9)
dt 30 o®
T
onde 2L = 2T : or , or , [®] é a matriz anti-simétrica e N = (N,(,Ny,Nz )T
do (J0, do, Jo,

€ o torque total aplicado ao satélite incluindo o torque de controle mais os torques
perturbadores.

A férmula de Lagrange para coordenadas generalizadas usada para derivar as
equacgdes dindmicas do fluido associadas com o anel do amortecedor de nutacio
parcialmente preenchido com liquido viscoso é dada por:

d oT  oT

PG Rl (3.10)

onde B é a coordenada generalizada representando a posicdo de fluido dentro do anel do
amortecedor de nutagdo no tempo ¢, e QOp € a forca generalizada. Usando a formulagio
de Lagrange para quasi-coordenadas, as equagdes rotacionais na forma de suas
componentes podem ser escritas como (Fonseca, 1995):



(I, + 1), +[(I, = 1)+ I, - )00, = I 0, — (&, +f)
+ B+ 0, -] ,0, -] (0, +B)+ (3.11a)

+1, (0] —0))+1,0,0, - 1,0,0, + 1,0+, -I,)o0,p =N,

U, + 1)@, +[(I, - L)+ - [:)0,0, - 1,0, - L, (&, +f)+
+a0, -1 40, -1, (0, +B)+ (3.11b)

+Ixzf(0)i —m:)+1yzfmxmy - Ixyfwymz +(Iaz _Ixzf)(ozB—(lzf _Iax)wa = Ny

(I, + Lo, +[(, - 1)+ (I - L)oo, + U, -~ B -1, ~ 10, +
o, + (I, + 1, )B- 10, ~ 1,0, +1 (0 -o?)+ (3.11c)
HL 0, - 10 o, +p)+1,0,8=N,

Usando a férmula de Lagrange para coordenadas generalizadas nas equacdes
do fluido, temos:

mR*B+ (I, -1, )0, —(, ~I,)b, — Lo, -y -0, -0, -1,0,
10

—E-aE(Ixfmﬁ +1,00 + L0,)+ (3.11d)
o

_a_B{[(IZf 1o )0, = Ly ®, ~ L0, B~ 10,0, - T,0,0, - Ixyfmxmy} =Qp

As trés primeiras equagOes garantem a conservacdo do momento angular enquanto a
iltima supre a dissipagdo de energia. Nas equagGes acima: Ny, Ny, N, sdo os torques
perturbadores mais os torques de controle ao longo dos eixos principais de inércia;
o,,0,,0, e I, 1, I, sdo as componentes do vetor velocidade angular e os momentos

principais de inércia do satélite, respectivamente; o indice f refere-se ao fluido; Ly, Ik,
1, sdo produtos de inércia e I, I, sdo contribui¢des do desvio do anel do amortecedor
y

de nutagdo aos momentos de inércia. E o torque de cisalhamento, Qg, provocado pelo
atrito entre o fluido e as paredes internas do amortecedor de nutagdo € dado por:

Op=c4R B (3.12)

onde o coeficiente de amortecimento, cg4, envolve: o nimero de Reynolds; a viscosidade

»

cinemdtica do fluido; os pardmetros do anel e a massa do fluido. B é a velocidade
angular do fluido em relacdo ao anel.

O coeficiente de amortecimento varia de acordo com a caracteristica do fluxo do fluido
dentro do anel, sendo dois os tipos de movimento que o fluido desenvolve dentro do
anel: movimento sincrono com a rotagfo prépria e sincrono com a nutagdo do corpo no
qual o amortecedor estd preso. No primeiro deles o escoamento € do tipo laminar e no
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outro € do tipo turbulento. Explicitando melhor o torque de cisalhamente Qg (Fonseca,
1995), temos:
( 15

4 7 17,
Oy = 0.0395pPy R —[4 - 0.0021pPYD2R*B* para regime turbulento
| DAY
5)

Op= | (3.13)
13

I 1
Qy =—0.7158pPyR *D*Vv2p

3
3 ime lami
para regime laminar

onde:
v € a viscosidade cinemdtica do fluido;
Y € a extensdo angular do fluido no anel;
P € a circunferéncia da secéo transversal do anel;

D € o diametro da seg¢éo transversal do anel;
B ¢ a velocidade angular do fluido em relagdo ao anel;

p € a densidade volumétrica do fluido

Uma realizacdo em diagrama de blocos do modelo da dindmica rotacional
com a inclusdo do modelo do amortecedor de nutagdo é apresentada na Figura 3.10.
Uma modularizagdo do sistema pode ser conseguida pela simples substituicdo do
diagrama de blocos referente aos modelos da dindmica através das equagdes de Euler
(apresentada na se¢do acima) por este modelo, tendo em vista que as interfaces de
entrada e saida s@o as mesmas.

A Figura 3.11 mostra a validag@o dos algoritmos da dinimica rotacional com
a inclusdo do amortecedor de nutagdo livre de torques. Esta simulagio foi realizada com
os seguintes parimetros: 1) momentos de inércia: I, = 2.7 kg.m?, I,=27 kgm’el, =47
kg.m?; 2) velocidades de rotagdo: @y = 6.0 rpm, wy = 6.0 rpm e ®, = 1.0 rpm. Da figura
podemos ver que a velocidade transversal o = 8.0 rpm € transferida para a velocidade
ao longo do eixo de rotagdo, @, (eixo de maior momento de inércia do satélite) e o
dngulo de nutacdo 6 decai de aproximadamente 80° para zero em aproximadamente
30000 seg. Em aproximadamente 20000 seg. podemos ver a transigdo do regime
turbulento para o regime laminar. Durante o regime turbulento o decaimento do 4ngulo
de nutagdo € parabdlico e durante o regime laminar o decaimento é exponencial.
Podemos ver na figura, ainda, a posi¢io [ e a velocidade angular w do fluido no interior
do anel do amortecedor de nutag@o.



3.5.3 - Cinemdtica de Atitude

A especificagdo da orientagio dos eixos do satélite em relagdo a algum
sistema de coordenadas de referéncia é obtida através da matriz de co-senos diretores-A
(ou matriz de atitude) cujos elementos sdo os co-senos dos dngulos entre os vetores no
referencial do satélite e no sistema de referéncia. ’

-

A matriz de co-senos diretores é uma transformagdo de coordenadas que
mapeia vetores de um sistema referéncia para o sistema fixo no satélite. Em particular,
usaremos esta transformagao para mapear os vetores: Sol, Campo Magnético e Posigio
do Centro de Massa do satélite do referencial orbital (/,b,n) para o referencial do satélite
(0, X, y, z). Seja {4} um vetor com componentes aj, as, a; ao longo dos eixos de
referéncia. Entdo:
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Fig. 3.10 - Realizagdo em diagrama de blocos referente a dindmica rotacional com a
inclusdo do amortecedor de nutacéo.
Ay A, An|a b,
{b}=A{a}=|4, A, A,lla, |=|b (3.14)
Ay Ay Ay || ag b,
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onde as componentes do vetor { b} sdo as componentes do vetor {4} ao longo dos
eixos do satélite. Os A;; sdo os co-senos diretores da projecdo de b; sobre & i

Consideraremos agora a situagio na qual um vetor ao longo dos eixos do
satélite { b }gira com relagdo a um vetor em um sistema de referéncia {4 }; assim A é

—_—
uma matriz variante no tempo. Introduzindo o vetor velocidade angular @ do satélite
A - A ~ A
escrito em { b } comrelagdoa {4}, @ = w,b, + b, +®,b, e utilizando a cinemética
de vetores (Junkins e Turner, 1985):

d - =
= (B} =0xib) (3.15)

e substituindo a Equagdo 3.14 na Equagdo 3.15 obtemos a seguinte equag:ao diferencial
linear cinemdtica para a matriz de cossenos diretores:

A=-{B]A (3.16)

=
sendo [®] a matriz anti-simétrica do vetor velocidade angular ®.

Consideramos a matriz de co-senos diretores como uma quantidade
fundamental especificando a orientago do satélite. Entretanto, outras parametrizacdes
podem ser mais convenientes para aplicacdo em satélites.

Uma parametrizagdo da atitude da matriz de co-senos diretores em termos dos
pardmetros simétricos de Euler ou quaternions q, qa, q3, 4 tem provado ser muito titil
na representacgio da atitude de satélites. Estes pardmetros sdo definidos por:

q; =e, sin(%), i=1,2,3

q, = cos(g) | 3.17)

A - . - P P A a AT ~ s
onde ¢ o 4ngulo de rotacdo ao redor de um eixo fixo &€ = (€, &, &3)', o qual ndo é
afetado pela rotagdo

Expressando a matriz de co-senos diretores em termos dos parimetros
simétricos de Euler (ver realizacdo em diagrama de blocos na Figura 3.12), temos
(Wertz, 1978):

q;-q;-q;+9;  2(q,9,+9,9,)  2(9,95 —q,q,)
A(Q,,9,.9:,9,)=| 29,9,-9:9s) —q; +9;-0d;+a;  29,9;+q,q,) |(3.18)
2(q,9; +9,9,) 2(9,9: —9:94) "Chz ‘qg +q§ +Q§



W
w

A equagdo cinemética diferencial correspondente aos parimetros simétricos
de Euler, cuja realizagdo em diagrama de blocos é apresentada na Figura 3.13, é
encontrada substituindo a matriz acima na Equag@o 3.16 e é dada por (Wertz, 1978):

49 1457

3.19
dt 2 G-19)

onde Q € a matriz anti-simétrica formada pelas componentes @, @y, @, do vetor

velocidade angular ® , dada por:
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Outra parametrizago da matriz de atitude A é através da seqiiéncia de
rotacdes dos dngulos de Euler (y, 6, ¢). Em particular, para a seqiiéncia 3x2x3
“(.8,0) =R,($)R,(8)R;(y) temos:

chcOcy —sosy  cHcOsy +spcy —chsO
A(y,8,0)=| —sdcOcy —cosy —sycOso+cycd shs (3.21)
sBcy sO sy co

onde usamos a abreviagdo c=cos € s=sin e:

cé s O cd 0 -s6 cy sy O
R;(®)=|-s0 cd O, R,(6)=/0 1 0 |,R,(y)=|-sy cy 0][(3.22)
0 0 1 s6 0 c@ 0 0 1
31-MAY-97

Continuous SuperBlock Inputs Outputs
Atualizacao dos Quaternions 7 13

Mator: Eilvanc Vargas Prudencic
Instituto Nacional do FPasquisas Bepaciais - INPE
curse: o7 logia B iale/Mecanica E: 1al o C

[su 8
[DHdad Yix 0.50{UI'D5 - Y2706 + VL'UT
ot

Yim 0.5%( -UN'UL + ULSUE < UISUTI

L
pent

38 yan 0.5%( -ULIUL - U2SUS - UISUE)

184
l ¥3a 0.5%{U27UC - BLPUS + UITWT)
204

Fig. 3.13 - Realizacfo em diagrama de blocos referente & equagéo cinemdtica da atitude
parametrizada por quaternions ;.

Usando esta parametrizacdo encontramos da Equagdo 3.16 as equagles
diferenciais cinemaéticas (Wertz, 1978):



V =—(0, cos¢—-w, sing)/sind
é=my cosd+ @, sin¢ (3.23)
b=w, —cosd

onde ® € o vetor velocidade angular do satélite. A Figura 3.14 ilustra uma realizagdo
em diagrama de blocos das equagdes cinemdticas da atitude parametrizadas pelos
angulos de Euler.
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Fig. 3.14 - Realizagdo em diagrama de blocos referente as equagdes cinemadticas da
atitude parametrizada pelos dngulos de Euler (y, 0, ¢).

Estas parametrizagcdes classicas desempenham um papel importante em
muitas descri¢cOes cinemdticas e geométricas de movimento, especialmente na dindmica
de satélites. A auséncia de fungOes trigonométricas nas equagdes diferenciais
cinematicas que utilizam pardmetros de Euler faz estas equa¢des mais atrativas do que
as que utilizam parametrizacdo por angulos de Euler para muitas aplicagdes. Também,
note que as equagdes diferencias parametrizadas pelos pardmetros de Euler sé@o
rigorosamente lineares e universalmente ndo singulares, em contraste as equagdes
cineméticas parametrizadas pelos dngulos de Euler.



3.6 - Sensores de Atitude

Para o controle de atitude do SACI-1 serdo utilizados dois tipos de sensores
de atitude: dois sensores solares do tipo anal6gico de dois eixos que fornecerdo dois
angulos para referéncia do Sol e um magnetdmetro de trés eixos que detectars a direcdo
¢ magnitude do campo magnético. Estas informagdes serdo utilizadas pelo computador
de bordo (algoritmos de determinagio e controle de atitude - tratados no préximo
Capitulo) para calcular os sinais de controle que agirdio sobre as bobinas magnéticas.
Descreveremos a seguir algumas caracteristicas destes sensores assim como seus
modelos matemaéticos.

3.6.1 - Sensor Solar Analdgico de Dois Eixos

O sensor solar analégico proverd quatro saidas analégicas que serfio usadas
para medir os desvios angulares do eixo de rotagdo do satélite em relagfio ao vetor Sol
(provendo uma referéncia para o controle de atitude de bordo) e para verificar a
presenga do Sol dentro de seu campo de visada. O sensor solar analégico serd usado
durante os modos de aquisi¢do do Sol e de controle (manutengdo) da direcio do eixo de
rotacao.

O principio de medida do sensor solar (Dias, 1995) é baseado na projecio de
uma placa refletora de sombra. O Sol projeta a sombra da placa na forma de cruz sobre
quatro células solares.

Os quatro sinais analégicos de saida providos pelo sensor solar correspondem

s uma componente o5 do dngulo de medida (2 sinais)
e uma componente Bs do dngulo de medida (2 sinais)

Definindo o eixo Z do sensor, Zg, normal ao plano contendo as quatro células
solares que fornecem as duas medidas do sensor, o eixo-Zs serd o boresight do sensor e
o nulo éptico das células e os eixos Xs e Ys do sensor serdo perpendiculares ao eixo Zg.

Os angulos ys e 85 sdo o azimute e a coelevagdo, respectivamente, do vetor
Sol nas coordenadas do sensor o qual tem o pélo positivo ao longo do boresight do
sensor € o0 meridiano de referéncia ao longo do eixo +Xs.

Desta forma podemos reparametrizar as medidas do sensor solar analégico de
dois eixos em termos dos &ngulos entre as proje¢des da linha do Sol nos planos Ys-Zs e
Xs-Zs € 0 eixo-Zs como ilustrado na Figura 3.15. Os angulos o e Bs sdo rotagdes ao
redor dos eixos -Xg e Y, respectivamente, dados por (Wertz, 1978):

tanBg = tanBg cos Y (3.24)

tanog = tanBg sin Y



Fig. 3.15 - Angulos do vetor Sol nos eixos do sensor.
FONTE: Dias (1995), p. 5.

Para o SACI-1 existem dois sensores. Um sensor estard localizado do lado
dos painéis solares voltados para o Sol, no mesmo plano dos painéis solares. Isto
permitird apontar os painéis solares para o Sol para gerar energia e realizar uma das
estratégias do controle de atitude (apontar o eixo de rotagdo para o Sol). O outro sensor
serd montado no lado oposto & direcdo dos painéis voltados para o Sol fazendo um
angulo de 45° com os painéis. Este sensor serd usado no modo de aquisi¢do do Sol apés
a fase de langamento. Na Figura 3.16 mostramos a localizagfo dos sensores em relagio
ao satélite.
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Fig. 3.16 - Localizagdo do sensor solar analégico em relagio ao satélite.
FONTE: Dias (1995), p. 3.

A Figura 3.17 mostra a realizag@io em diagrama de blocos de um dos sensores
solares analdgicos de dois eixos (sensor solar 01). O modelo do sensor solar
(apresentado abaixo) € realizado por um procedimento comum aos dois sensores (0s
sensores sdo idénticos). A simulac@o da sombra & realizada levando os niveis dos sinais
analdgicos de saida dos sensores para um nivel abaixo de um limiar predeterminado

(por exemplo: O Volts). A posicdo do Sol simulada (vetor §=(Sx S, SZ)T)

representada no referencial do satélite € transformada para o referencial do sensor.
Assumimos, conforme mostra a Figura 3.16, que o sensor estd alinhado com o sistema
de eixos definido como referencial do satélite. Esta transformacdo difere para o sensor
solar 02 o qual esté no lado oposto aos painéis e formando um angulo de 45° com estes.
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Fig. 3.17 - Realizag@o em diagrama de blocos referente ao sensor solar analégico de dois
e1Xo0s.

3.6.1.1 - Modelo do Sensor Solar

Para o modelo do sensor solar entramos com os angulos (ys € 6s) do vetor
Sol nas coordenadas do sensor e saimos com as tensdes (V;, Vs, Vs, Vi) das quatro
células. O modelo serve para simular o comportamento do sensor quando iluminado
pelo Sol, incluindo fatores geométricos e reflexdo do sinal na superficie das células,
conforme definido por Dias (1995).

A reflexio das células solares Rg do sensor é dada por (Dias, 1995):

,

1, ' se 6 290°
R, =1 Ry, se O, =0° (3.25)
2 _ c2en _ 0.7
tanz(E)S 0,) N sTnz(GS 8,) .(1 0.242159 cos GS)’ se 0° <0, <%0°
| tan"(Bs +6,) sin”(65+86,) 2

onde, 8, =sin™ (511“??55—) e Ro= 0.068524.




Apresentamos na Tabela 3.2 oito casos distintos para a resposta produzida

pelas quatro células do sensor (R;, Rz, Rs, R4) conforme descrito por Dias (1995).

TABELA 3.2 - RESPOSTAS DAS CELULAS SOLARES PARA OITO CASOS

DISTINTOS

Casos Ry R, R; R4
a20 e b20 e ayp<ba; 0O, 05 o) 04
a<0 e b>0 e azps<haps 0O, O4 0O, O3
a<0 e b20 e ay2baps O O4 (o7} o))
a<0 e b<0 e agps2baps 0O, (O] Oy (o}
a<0 e b<0 e agp<bg;s 0, o)) O, 0
a20 e b<0 e agp<bhus Oy 0O O; 0O,
a>0 e b<0 e agps2b s O4 O, 07 O3
a>0 e b>0 e agy2b s O; 0, O Oy

Da Tabela temos que a e b sio definidos por:

a=+/2tan O5(cosyg —sin yy)
b= ﬁtanes(cosws +sinyy)

(3.26)

Qabs € baps $80 0s médulos ou os valores absolutos de a e b, respectivamente. Definindo
M e m como os valores méximo e minimo, respectivamente dos valores absoluto de a e

b:

M = max(a,, ,b,,)

m = min(a,y ,b,,)

Definindo o fator de reflexdo das células Ry, como:

Ry

_1-R,
1- R,

(3.27)

(3.28)

Podemos exprimir as varidveis auxiliares O;, O,, O3 € O4 em dois casos

distintos:
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Se aaps < 1 e baps < 1 entéo:

O, =cosfg R,
O, =cos6; (l—m+————)
(3.29)
= cos B (1 M+ )
=cosB (1-m- M+mM)Rf
Se aaps > 1 ou by > 1 entdo:
O, =cos6 R,
O, =cosH (I—anﬂ)Rf
iy (3.30)
O, =cosf (Ln——-ij
' 2
0,=0

Sabendo-se que a tensdo maxima nominal das células é de 60 mV, podemos
calcular as tensdes de saida do sensor solar.

Seja Vi = 60 mV, entéo:

Vl = Vmax Rl

VZ = Vmax R2 (3 31)
V% - Vmax R‘i .

Vi = Vo Ry

A realizacdo em diagrama de blocos referente ao modelo dos sensor solar
(valido para os dois sensores solares) € ilustrada na Figura 3.18.
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Fig. 3.18 - Realiza¢@o em diagrama de blocos referente ao modelo do sensor solar
analdgico de dois eixos.

Os sensores solares analdgicos estdo entre os tipos de sensores mais
largamente utilizados e tem vdrias caracteristicas altamente desejdveis para
microssatélites. Eles ndo t€ém consumo de poténcia ou podemos dizer que sua poténcia €
auto gerada e € um tipo de sensor muito compacto. Tem uma precisdo de medida
suficiente para controlar a atitude do satélite. O albedo da Terra pode causar algum erro
de medida, mas a configuragdo das células do sensor minimiza a influéncia do albedo

quando o satélite estd na atitude nominal, isto é apontando para o Sol.

As saidas do sensor solar analdgico vdo do sensor para as entradas da
interface analégica no Subsistema Computador de Bordo. As tensGes adquiridas pelo
computador de bordo ainda receberdo um ganho. Portanto, quando utilizadas, estas
devem ser divididas pelo devido ganho para restituir as tensdes na saida do sensor.

Para a simulagdo do comportamento do sensor no Sol um sinal aleatério
representando o ruido e um fator multiplicativo para simular a variagdo do sinal com a
temperatura devem ser somados as equagdes acima.
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3.6.2 - Magnetometro de Trés Eixos

Os magnetdmetros s3o largamente usados como sensores de atitude de
satélites por uma variedade de razdes: 1) eles s@o sensores vetoriais, provendo a direcdo
e a magnitude do campo magnético sempre disponiveis em qualquer parte da 6rbita -

.n2o sendo afetados, por exemplo, pelo v6o dentro de um eclipse € em qualquer altitude
que o satélite adotar; 2) sdo confidveis, leves e tém baixos requisitos de poténcia; 3)
operam sobre uma larga faixa de temperatura.

Os magnetdmetros consistem de duas partes (Wertz, 1978): um sensor
magnético e uma unidade eletronica que transforma as medidas do sensor em um
formato usével (por exemplo: tensdes). Os sensores de campo magnético sdo divididos
em duas categorias principais: magnetdmetros de quantum, que utilizam propriedades
atomicas fundamentais ou ressonincia magnética nuclear; e magnetémetros de indugao,
que sdo baseados na lei de indugdo magnética de Faraday. Em particular, os
magnetdmetros de inducfo s@o de dois tipos: magnetometros “fluxgate” e “search-
coil”. Os principios de operagfo funcional do magnetometro fluxgate sdo abordados por
Wertz (1978).

O satélite SACI-1 utilizard um magnetémetro vetorial de trés eixos do tipo
fluxgate alinhado com os eixos do satélite de forma a medir as componentes do campo

magnético local da Terra ﬁ; estes dados serdo usados nos algoritmos de controle de
atitude para determinar quando o controle é requerido, que torques sdo necessarios e
como gerd-los; € agirdo nos modos de operagdo: controle de precessdo, controle de
velocidade de rotagdo, “spin-up” do satélite e aquisicdo do Sol.

3.6.2.1 - Modelo do Magnetometro
A sajda de um magnetdmetro vetorial de trés eixos do tipo fluxgate é dada

por (Wertz, 1978):
V=AB+Vo (3.32)

—_

onde a componente V sdo as tensdes de saidas das trés unidades, A é uma matriz 3x3,
que inclui os fatores de escala e os dados de alinhamento, B € o vetor campo magnético
local nas coordenadas do satélite, e '\70 € o “bias” de voltagem do magnetdmetro. Os 12
pardmetros, A e \_)/o, os quais definem a calibracdo do magnetémetro, resultam de um
ajuste de minimos quadrados dos dados da Equagdo 3.32. A saida analdgica, \_)/, passa
através de um conversor analdgico/digital provendo a saida digitalizada
Int(c1 W, + 0.5)
Nv =/ Int(c,V, +0.5) (3.33)
Int(c,V; +0.5)

onde Int(x) € a parte inteira de x e ¢, ¢2, ¢3 s@o os fatores de convers@o analdgico/digital.



A Figura 3.19 mostra uma realizacdo simplificada em diagrama de blocos
referente a0 modelo do sensor magnetometro de trés eixos, modelado como um ganho
unitdrio entre o campo magnético simulado e os sinais analdgicos de saida.
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Fig. 3.19 - Realizagdo em diagrama de blocos referente ao modelo do sensor
magnetdmetro de trés eixos.

3.7 - Computador de Bordo

A presenca de um computador no satélite oferece muitas vantagens, tanto
para os testes durante a montagem do satélite como para a preparagdo para O
lancamento. O computador de bordo pode também ser usado imediatamente apds o
langamento para verificar a integridade dos equipamentos do satélite, capacitando as
medidas de desempenho que seriam dificeis de serem executadas em terra. Outra
vantagem é que mudangas podem ser feitas nas medidas e programas do computador
ap6s o langamento, adaptando assim os objetivos do projeto para novas condi¢des
operacionais ou descobertas cientificas.
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3.7.1 - O Projeto Geral do Computador

O computador de bordo do satélite SACI-1 é uma Transputer T805 da
INMOS. Estes computador tem caracteristicas de hardware especificas e utiliza uma
linguagem de programagdo prépria OCCAM 1I com caracteristica de processamento
concorrente que tira proveito da arquitetura do Transputer. Entretando as caracteristicas
gerais do computador de bordo ndo diferem das caracteristicas normais de um
computador genérico (veja a Figura 3.20). Como outros computadores, ela tem uma
unidade 16gica e aritmética (ULA), uma unidade de controle (UC), a qual assegura que
as diferentes operacdes se executam em uma seqii€ncia propria, um controle de entrada
e saida (CES), a qual controla a interface com os sistemas de controle de atitude, de
comunicacdo e de medida, e finalmente uma meméria (MEM).

MEM

Fig. 3.20 - Esquema geral do computador de bordo. ULA unidade légica aritmética. UC
unidade de controle. CES controle de entrada e saida. MEM memdria. As
trés primeiras unidades sdo referidas como o processador PRO.

A unidade 16gica e aritmética, a unidade de controle e o controle de entrada e
saida sdo juntos referidos como o processador (PRO).

A principal caracteristica, do ponto de vista do SCA do satélite, em relagéo ao
computador de bordo, é o processamento concorrente dos algoritmos das leis de
controle, da légica de comutacio dos modos de operagdo, da determinacdo das
velocidades angulares e do processamento dos sinais dos sensores, 0s quais se
executario neste de forma autdnoma. Trataremos destes algoritmos no préximo
capitulo.

Além das fungdes referentes ao SCA, o computador de bordo deve checar a
funcionalidade dos outros subsistemas do satélite, realizar uma reconfiguragdo no
sistema caso algum equipamento falhe, receber telecomandos de Terra, decodifica-los e
entdo tomar as agdes necessdrias, enviar dados de telemetria para a Terra e receber e
enviar dados e comandos para os diversos experimentos a bordo. Todas estas tarefas sao
executadas concorrentemente com as tarefas relacionadas com o controle de atitude.
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CAPITULO 4

ANALISE E PROJETO DO CONTROLADOR

No Capitulo anterior desenvolvemos, modelamos e verificamos os Modelos
do Satélite e os Modelos do Ambiente em sua forma gréfica, e os relacionamos com
seus respectivos modelos matematicos. Neste capitulo projetaremos o Controlador do
Sistema (i.e. os algoritmos de determinagdo das velocidades e controle de atitude) que
corresponde ao cédigo de vdo referente ao controle de atitude do satélite, o qual ird
embarcado neste e executard de forma autdnoma. Assim como os Modelos do Satélite e
os Modelos do Ambiente, projetaremos os Modelos do Controlador representados por
equacdes ndo lineares utilizando o ambiente grifico de projeto e simulagdo
SystemBuild.

Quando o projeto preliminar do controlador estiver completo, este serd
incorporado aos Modelos do Satélite/Ambiente para simulago, ainda, em tempo nio
real. Esta simulagdo em malha fechada possibilitara verificar o desempenho do sistema
resultante através dos graficos gerados.

Assim, no processo de projeto do controlador do SCA autdénomo do
microssatélite, uma rédpida iteracdo entre o projeto do controlador, a anédlise de
desempenho, as simulagbes em tempo ndo real do sistema e as visualizagdes dos
resultados das simulagdes sdo alcangadas.

4.1 - Projeto do Controlador

Projetaremos a seguir o controlador do sistema (i.e. os algoritmos de
determinagdo das velocidades e controle de atitude) que correspondem ao cédigo de
v00, 0 qual ird a bordo do satélite e se executard de forma auténoma.

O projeto do controlador visa atender os requisitos basicos da missdo, que
sdo: 1) imprimir velocidade de rotagéo ao satélite visando estabilizd-lo em torno do eixo
de maior momento de inércia (eixo longitudinal, normal ao plano dos painéis solares
abertos); 2) a Aquisic8o do Sol visando apontar o eixo de rotagfo (painéis solares) para
o Sol a partir de uma atitude qualquer apés a separagdo satélite-ultimo estdgio do
langador e a abertura dos painéis solares; 3) o Controle de Precessdo para manter o
apontamento para o Sol com uma precis@o em torno de +2° e 4) o Controle da
Velocidade de Rotagdo para manter a velocidade de rotagdo em torno da velocidade
nominal (61 rpm) e garantir a rigidez giroscépica associada & estabilizagio por rotagéo.

A Tabela 4.1 ilustra a relacdo entre os modos de operacdo do SCA (ndo
mutuamente exclusivos e formados a partir dos requisitos da missdo) e as respectivas
fases da miss@o para o satélite SACI-1.
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TABELA 4.1 - RELACAO ENTRE AS FASES DA MISSAO E OS MODOS DE

OPERACAO DO SCA

FASES MODOS DE OPERACAO
- Langamento - Stand By

- Inicializacdo
- Aquisi¢do da Atitude - Imprimir Rotagdo ao Satélite

- Aquisicio do Sol
- Rotina - Controle de Precessdo

- Manutenc@o da Velocidade de Rotacio
- Sobrevivéncia em Seguranca - Emergéncia

Para alcancar os objetivos acima o controlador do sistema foi dividido em
diversos médulos, cuja realizacdo em diagrama de blocos est4 ilustrada na Figura 4.1.
Estes moédulos tém as seguintes caracteristicas: :
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Fig. 4.1 - Realizag@o em diagrama de blocos do controlador do sistema.

Funcodes de Transferéncia dos Sensores: O termo fungdo de transferéncia
serd usado aqui para representar relagdes de entrada e safida, mesmo sendo estas relagdes




ndo lineares. A principal caracteristica deste médulo € decodificar os sinais analdgicos
(as tensGes) medidos pelos sensores em valores (4ngulos e coordenadas cartesianas)
utilizados pelos algoritmos de determinacdo das velocidades angulares e controle de
atitude. Existe uma funcdo de transferéncia para os sensores solares e uma fungio de
transferéncia para os magnetometros. Para a fungdo de transferéncia dos sensores
solares, esta verifica ainda qual dos sensores estd iluminado e processa os sinais deste
sensor. Caso nenhum sensor estiver iluminado ou o satélite estiver na sombra da Terra o
dltimo valor medido € mantido para atualizagdo das leis de controle. Neste médulo
realiza-se ainda a orientagao (transformag@o de referenciais) dos vetores medidos pelos
sensores para o referencial do satélite.

Algoritmos de Determinacido das Velocidades: Utilizado para determinar
as velocidades angulares do satélite a partir das componentes (em magnitude e sentido)
do vetor campo magnético local medido pelo magnetdmetro.

Légica de Comutacgfio: O médulo l6gica de comutago é dividido em duas
partes: uma para a logica de controle de diregcdo do eixo de rotagdo e a outra para a
16gica de controle da magnitude da velocidade de rotagfo. Estas l6gicas indicam quando
os algoritmos de controle de atitude (leis de controle) estardo habilitados para atuarem.
Se estes estiverem desabilitados os sinais de controle enviados as bobinas magnéticas
serdo desabilitados. Estas 16gicas tém como entradas uma varidvel indicando a presenca
de Sol e o dngulo de apontamento medido pelo sensor solar para o caso do controle de
direg¢do; e a componente @, da velocidade angular de rotagdo do satélite para o caso da
légica de controle de magnitude da velocidade.

Algoritmos de Controle de Atitude: Este mddulo corresponde as leis de
controle que governardo as polaridades das bobinas magnéticas.

4.2 - Fungoes de Transferéncia dos Sensores

4.2.1 - Funcao de Transferéncia dos Sensores Solares

A func@o de transferéncia de sensor solar é usada a bordo do satélite e tem
como entradas os sinais analdgicos (ou seja, as tensdes Vi, V,, V3 e V, medidas)
fornecidos pelo sensor solar. Estes sinais sdo transformados em angulos para serem
utilizados pelas leis de controle. Estes @ngulos, ilustrados na Figura 4.2, correspondem
aos Angulos de azimute e coelevagio (s, Bs, respectivamente) para o modo de aquisigao
do Sol ou aos &ngulos de rotacio em- torno dos eixos -Xs e +Ys (oOs, Ps,
respectivamente) do sensor solar para o modo de apontamento. Estes dngulos estdo
escritos no referencial do sensor solar e para que tenham sentido € preciso que o Sol
esteja na visada do sensor e isto € verificado através do limiar de presenca do Sol. A
relagdo entre os dngulos o5 e Ps e os Angulos Ys e Os é dada por:

tan By = tanBg cos Y

_ “4.1)
tan oy = tan B sin Y
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Linha do Sol

Fig. 4.2 - Angulos de referéncia do sensor solar analdgico de dois eixos do SACI-1.

4.2.1.1 - Limiar de Presenca do Sol

O limiar de presenca do Sol € usado para confirmar a presenca do Sol, a
bordo do satélite, no modo de apontamento e no modo de aquisi¢do do Sol. Este valor €
calculado baseado nas condigdes de toda érbita.

Segundo Dias (1995), teoricamente o sensor solar analégico pode ter um
campo de visada de 7 steradianos (180°), mas na prética isto ndo € verdade. O sensor
solar analdgico pode “ver” o Sol até 180°, mas hé duas razdes para néo usar este campo
de visada completo. Primeiro de tudo é necessério prevenir reflexdes de partes visiveis
do satélite. Isto € conseguido por meio de uma placa refletora externa ao sensor. A
segunda razdo € que o albedo refletido da Terra pode emitir um sinal falso do Sol. Para
evitar isto, um limiar € definido acima do qual radia¢bes da Terra ndo sdo capazes de
gerar sinal. Se o sinal € maior do que o limiar, o Sol est4 certamente presente.

A Figura 4.3 mostra a soma nominal dos quatro sinais analégicos de saida do
sensor solar e o limiar de presenca do Sol.

Quando o Sol entra no campo de visada do sensor a soma aumenta e €
possivel determinar a presenca do Sol. Isto € feito comparando o resultado da soma com
o limiar de presenga do Sol. Quando a soma € maior do que o limiar, o Sol estd dentro
do campo de visada do sensor. Dias (1995) diz que o limiar de presenca do Sol deve ser
alto o suficiente para uma deteccio falsa do Sol devido ao albedo da Terra e baixo o
suficiente para indicar a presenga do Sol, quando o Sol estd dentro do campo de visada,
para todas as condi¢des durante o vbo. E define, ainda, o limiar de presenga do Sol para
o satélite SACI-1 igual a 60 mV.

Com a soma dos sinais das quatro células solares:
Vo=V +Vo+ V3+V, 4.2)

e considerando o limiar de 60 mV, temos que se Viga = 60 mV, a presencga do Sol é
obtida quando o Sol entrar em um éangulo de cone, no modo de aquisicdo, de
aproximadamente 116° centrado no eixo +Zg do sensor solar.
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Fig. 4.3 - Soma dos sinais de saida analégicos V), Vs, V3 e Va4

Dias (1995) propde uma segunda forma para o célculo do limiar, onde cada
célula solar € processada separadamente, estendendo assim a regido de deteccdo do Sol.
Desta maneira o Sol € considerado estar no campo de visada do sensor quando o sinal de
pelo menos uma das quatro células for maior do que um limiar. Fazendo isto o campo
de visada € estendido para aproximadamente 141°. O limiar individual das células é 17
mV.

4.2.1.2 - Orientagdo dos Sensores Solares e Definicdo do Angulo de Apontamento

O vetor posi¢do do Sol nas coordenadas do sensor deve ser transformado para
as coordenadas do satélite para ser utilizado pelas leis de controle escritas neste -
referencial. Para isto o sensor solar deve estar iluminado. A transformagdo ¢ dada por
(Wertz, 1978): :

) ) §x X , tan B,
S.=ATS=4"|§ |=|Y, |= tan o, (4.3)
58 133 y S 2 2 172 ]
3 Z, (tan o, +tan” B, +1) 1
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> 5 ~ ~ a AT
onde Su=(X; Y Z) eS=(5, §, §,) sao o vetor unitario Sol nas

coordenadas do sensor ¢ do satélite, respectivamente. A matriz Ass € a matriz de
transformacdo de coordenadas do referencial do satélite para o referencial do sensor. A
relacdo da Equacado 4.1 € substituida na Equagio 4.3 se o sensor estiver no modo de
aquisicao do Sol.

O éngulo de apontamento medido pelo sensor solar, 6, medido, é definido
como o dngulo entre o eixo z do satélite e o vetor satélite Sol sendo expresso por:

8,,, medido = cos™(8,) 4.4)

apt

Uma realizacdo em diagrama de blocos da funcfo de transferéncia do sensor
solar € apresentada na Figura 4.4.
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Fig. 4.4 - Realizagcdo em diagrama de blocos referente a func@o de transferéncia do
sensor solar.

Apresentaremos a seguir os processamentos dos sinais analégicos do sensor
para os modos de aquisicio do Sol e de apontamento correspondente aos dois
procedimentos da figura acima. Estes processamentos sdo executados somente se um
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dos sensores solares estiver na presenga do Sol, caso contrério o dltimo valor medido €
utilizado no processamento do vetor satélite Sol.

4.2.1.3 - Modo de Aquisic@o do Sol

O primeiro modo de trabalho do sensor solar analégico é o modo de aquisi¢do
do Sol. Neste modo o sensor solar tem uma precisdo de medida um pouco reduzida, mas
o campo de visada € correspondentemente aumentado.

Usamos a soma da Figura 4.3 para medir os angulos no modo de aquisi¢ao.
Podemos ver que a soma Vi = V) + Vo + V3 + V4 € quase insensivel & variagdo no
dngulo ys. Podemos usar uma tabela de calibragdo para calcular os 4ngulos ou
simplesmente linearizar o sinal da Figura 4.3 em dois ou mais segmentos.

A Figura 4.5 mostra uma realizagdo em diagrama de blocos para o
processamento dos sinais dos sensores solares para o modo de aquisi¢do do Sol.
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Fig. 4.5 - Realizacdo em diagrama de blocos referente ao processamento dos sinais dos
sensores solares para o modo de aquisi¢do do Sol.

O angulo de coelevagdo do vetor Sol no referencial do sensor 8s € dado por
(Dias, 1995):
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M, seV,, 2103mV
4,57 °
O =11s4-v (4-5)
ol eV, . <103mV
1,71

Para os dois casos o dngulo de azimute do vetor Sol no referencial do sensor
s pode ser aproximado por (Dias, 1995):

V-V
=t -1 _l___l 4.
Y = tan (V3—V4] (4.6)

4.2.1.4 - Modo de Apontamento

2z

Este modo é utilizado quando o é&ngulo 6s for menor do que 20°
aproximadamente. Neste modo o sensor solar € capaz de apontar o nulo do sensor para o
Sol com uma precisio de 1°. O campo de visada no modo de apontamento €
aproximadamente 52° centrado no nulo do sensor solar (eixo +Zs do sensor).

Para efetivamente medirmos os desvios angulares do vetor Sol do nulo do
sensor é necessario comparar a diferenca dos sinais analégicos V) € V, (componente Ois)
com a diferenca dos sinais analégicos V3 e Vs (componente Bs) ou fazendo o mesmo
com as diferencas normalizadas.

As diferencas normalizadas do sinal de células opostas (que sdo as diferencas
divididas pela soma dos sinais de saida de duas células em cada eixo) serdo usadas para
efetivamente medirmos os desvios angulares do vetor Sol em relagdo ao nulo do sensor.
Isto significa que os 4ngulos serdo calculados apds a avaliag@o das expressdes

V - ‘/R—VZ

S+,
4.7)

V.-V

‘/B= 3 4

v, +V,

que sdo chamadas diferencas normalizadas. Segundo Dias (1995) a principal vantagem
de usar as diferencas normalizadas ao invés das diferencas simples € que as diferengas
normalizadas s3o menos sensiveis a variagdes dos sinais com a temperatura e ao
envelhecimento, principalmente quando os sinais sdo iguais para todas as células.

De acordo com Dias (1995) existem duas maneiras de medir os dngulos no
modo de apontamento usando as diferencas normalizadas. O primeiro ¢ obtendo uma
tabela de calibracio do sensor onde Vi e Vp sdo os pardmetros de entrada; e os dngulos
o e Ps sdo os pardmetros de saida. Podendo ser necessério fazer algumas mterpolagoes
para calcular os valores intermediarios.
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A segunda maneira para medir os 4ngulos no modo de apontamento, a qual
usaremos, consiste em uma fungdo de transferéncia baseada em polindmios definida por
calibragdo, por exemplo:

as =f(Va, VB)
Bs =g (Vo V)
Para o célculo de o fazemos (Dias, 1995):

as =sgn(V, =V, )a,, (4.8)
onde Olps € formado pelo seguinte polindmio fungio de Vi
o, =a,V, +b V2 +c V. 4.9)
cujos coeficientes sido formados pelos seguintes polindmios em Vp:
a, =a, +a,V, +a,V/
b, =b, +b,V; + b,V | (4.10)
Co =€y +C,Vy +C, V7

Para o calculo de Bs fazemos (Dias, 1995):

Bs =sgn(V, -V, )Bs, 4.11)
onde .5 € formado pelo seguinte polindmio fungdo de Vp:
Buse =25V + bV +cpVy (4.12)

cujos coeficientes sdo formados pelos seguintes polindmios em V!
ag =a, +a,V, +a,V;
by =b, +b,V, +b,V; (4.13)
cp=¢, +C,V, +c, V7

Para o sensor solar do SACI-1 os coeficientes das Equagtes 4.10 e 4.13 sdo
dados por:

a;= 38,38 a;=-2584 az= 743
b; =-19,81 b= 54,64 b3=-39,28 (4.14)
ci= 14,34 ¢;=-2799 c3= 15,70

Uma realizagdo em diagrama de blocos correspondente ao processamento dos
sinais dos sensores solares para o modo de apontamento € apresentado na Figura 4.6.
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Fig. 4.6 - Realizagdo em diagrama de blocos referente ao processamento dos sinais dos
sensores solares para o modo de apontamento.

A Tabela 4.2 apresenta um resumo das caracteristicas do sensor solar
analdgico de dois eixos do satélite SACI-1.

TABELA 4.2 - CARACTERISTICAS DO SENSOR SOLAR ANALOGICO

Tipo Sensor solar analégico de dois eixos
Nimero de células solares 4

Nivel de saida maximo das células 60 mV

Impedancia dos sinais de saida das células 7Q

Precisdo de apontamento 1°

Carpo de visada (modo de apontamento) 52°

Caipo de visada (modo de aquisicdo) 116°

Limiar de transi¢do dos modos do sensor 20°

Diensoes 44 X 34 X 33.8 (mm)

Mussa 0.050Kg
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4.2.2 - Funcéio de Transferéncia do Magnetometro

Apresentaremos a seguir os modelos usados para decodificar os dados do
magnetdmetro fluxgate usados nos algoritmos de determinag@o das velocidades e
controle de atitude. As equagdes que codificam os dados do magnetdmetro para
simulagdo foram apresentadas no Capitulo 3 (Segdo 3.6.2.1).

Invertendo a Equacdo 3.32 e combinando-a com a Equagio 3.33 obtemos a
melhor estimativa para o vetor campo magnético externo nas coordenadas do Satélite,

B=(B, B, B,) (Werz, 1978)

. N 1 a, Ny, - b,
B=A" (V—Vo)=ZD" a, Ny, - b, (4.15)
a; Ny, - b,

onde A € uma matriz 3x3 incluindo os fatores de escala do magnetdmetro e os dados de

-
alinhamento, V € o vetor composto pelas saidas analégicas do magnetdmetro, \_}o é
vetor dos “bias” de voltagem do magnetdmetro, Nvi, Nv, € Ny; so as saidas analégicas
digitalizadas ap6s passar pelo conversor analégico/digital € ¢ = (¢c; + ¢2 + ¢3)/3 é a média
dos fatores de escala analdgico/digital. As componentes da matriz D sdo (Wertz, 1978):

Dy =A4A; /4, (4.16)

=

ai=c/(¢d) (4.18)
biEC V()i/di (4.19)

onde

Z(Aij)z}m (4.17)

3
=1

eiél,2ou3l.

A funcdo de transferéncia para o magnetdmetro apresentada acima foi
implementada de uma forma simplificada, onde consideramos os fatores de escala
unitarios e os eixos do magnetometro alinhados com os eixos de simetria do satélite. Os
modelos de codificagdo dos dados do magnetdmetro utilizados na simulagdo foram
implementados como um ganho unitdrio entre o campo magnético simulado e as saidas
analégicas do magnetdmetro. E a funcdo de transferéncia correspondente (cuja
realizacdo em diagrama de blocos € apresentada na Figura 4.7) também foi
implementada como um ganho unitdrio entre o vetor campo magnético estimado e as
medidas dos sinais anal6gicos medidos pelo sensor. Desta forma o vetor campo
magnético determinado (em magnitude e direcfo) a bordo pelo controlador € constituido

pelo valor nominal do vetor campo magnético simulado.
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Fig. 4.7 - Realizagdo em diagrama de blocos referente a fung¢do de transferéncia do
magnetometro.

4.3 - Algoritmos de Determinacdo das Velocidades

A derivada no tempo do vetor campo magnético medida pelo magnetdmetro
fixo ao satélite comparada com as medidas de um conjunto de magnetometros
(possivelmente ficticios) viajando com o satélite mas com uma orientagio relativa fixa

com relacdo a um referencial (Wertz, 1978) é dada por: d ﬁ/dt = -0xB.
Determinaremos um expressio cinemdtica aproximada para o cédlculo das componentes
do vetor velocidade angular do SACI-1 conforme Fonseca (1997). Da Figura 4.8 temos:

B, = B;sino
B, = B, cosa, (4.20)
B, = Bcosp

- T . . Y
onde B= (Bx B, Bz) € o vetor campo magnético no referencial do satélite com

moédulo B, Bt é o médulo do campo transverso e os dngulos o e  sdo definidos como:
-1 Bx
o =tan | —=
By
4.21)

B=tan™ (%)
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Fig. 4.8 - Determinacfo das velocidades angulares a partir do vetor campo magnético.
FONTE: Fonseca (1997).

Fazendo 0y € 0y.; (assim como By e Bi.1) os valores de o (e B) nos instantes ti
e ty.; € definindo as variacdes Adl = 0 - Ok.1 € AP = B - Bx.1, para um intervalo de tempo
AT pequeno podemos fazer as aproximagoes:

doo = Aa
a CEAT

4.22
9B _;_ 88 .
dt AT

-
Assim as componentes do vetor velocidade angular @ do satélite sdo obtidas
a bordo e expressas da seguinte forma:

o, = Bcosoc
o, = —Bsina (4.23)
®, =0

Uma realizacio em diagrama de blocos mostrando os algoritmos de
determinacio das velocidades a partir das medidas do sensor magnetdmetro €
apresentada na Figura 4.9.
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Fig. 4.9 - Realizag@o em diagrama de blocos referente aos algoritmos de determinacgdo
das velocidades

4.4 - Logica de Comutacao dos Modos de Operacao do Saiélite

Devido a existéncia de varios Modos de Operacdo existe a necessidade de
uma Légica de Comutagcdo que mude de um modo de operagdo para outro de acordo
com o estado do satélite e a evolug@o desse estado no tempo, originando uma Segiiéncia
de Modos.

4.4.1 - Légica para o Controle de Direcdo

O objetivo da légica de controle de direcdo do eixo de rotagdo € trazer e
manter o eixo de rotagdo do satélite (eixo-z) dentro do dominio do cone angular
minimo, definido na Figura 4.10. Isto € feito comparando o dngulo de apontamento, O,y
medido, medido pelo sensor solar com o limiar minimo definido por ANG_MIN.
Quando isto ocorre, as leis de controle sdo desabilitadas tornando o momento de dipolo
da bobina de controle de direcdo (bobina axial ao eixo z do satélite) nulo. O satélite
entra, entdo, em um estado de deriva da atitude no qual a regressdo nodal (referir-se ao
Apéndice B) é dominante. Quando o angulo de apontamento medido pelo sensor solar,
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Bapc medido, alcangar o cone angular definido pelo limiar mdximo ANG_MAX uma
manobra de atitude € reiniciada trazendo o eixo de rotagdo para o cone angular minimo.

Fig. 4.10 - Cones angulares definindo os dominios do 4ngulo de apontamento.

Uma realiza¢do em diagrama de blocos utilizada para a l6gica de controle de
dire¢do € mostrada na Figura 4.11.
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Fig. 4.11 - Realizacdo em diagrama de blocos referente & 16gica de controle de direcao.
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Para as regides de sombra (periodo em que o satélite bem com os sensores
solares ndo estdo iluminados) existem duas possibilidades mutuamente exclusivas de
agdo: 1) habilitar o controle de atitude, utilizando para isto o dltimo valor medido pelo
sensor solar, prevenindo desta forma uma deriva anémala na atitude, principalmente na
fase de aquisi¢do do Sol, levando a perda do satélite e da missdo; e 2) desabilitar o
controle de atitude, possibilitando desta forma uma economia de poténcia visto que na
fase de aquisi¢do a dnica fonte de recarga da bateria é pelo Sol através dos painéis
solares e estes ficardo ndo iluminados por um perfodo critico.

4.4.2 - Légica para o Controle de Magnitude da Velocidade

Uma realizagdo em diagrama de blocos mostrando a légica de controle de
magnitude da velocidade € apresentado na Figura 4.12.
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Fig. 4.12 - Realizagc@o em diagrama de blocos referente & 16gica de controle de
magnitude da velocidade.

A légica utilizada para o controle da magnitude da velocidade de rotagdo do
satélite SACI-1 consiste em imprimir (habilitar as leis de controle para) velocidade de
rotacdo em torno do eixo z do satélite (eixo de maior momento de inércia) até que a
velocidade atinja um limiar mdximo definido por VEL_MAX e, também, imprimir
(habilizar as leis de controle para) velocidade de rotagdo se esta for menor que um limiar



minimo definido por VEL_MIN. Se a velocidade ao longo do eixo de rotagdo for maior
ou igual ao limiar mdximo as bobinas para controle de velocidade sdo desligadas
desabilitando os algoritmos de controle de velocidade. Quando o satélite ja tiver
atingido o limiar méximo garantido, assim, sua estabilizacio por rotacdo; e a velocidade
ao longo de eixo de rotagdo ®, for maior ou igual ao limiar minimo e, simultaneamente,
for menor ou igual ao limiar maximo, isto é, quando esta estiver no intervalo VEL_MIN
< ®, £ VEL_MAX a l6gica de controle € desabilitada pois a velocidade do satélite estard
decrescendo operacionalmente devido aos efeitos dos torques perturbadores.

Outra realizac@o similar (e alternativa) para a ldgica de comutaggo incluindo
as l6gicas de controle da direcfio e de controle da magnitude da velocidade € apresentada
na Figura 4.13.
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Fig. 4.13 - Realizacdo em diagrama de blocos alternativa referente a 16gica de
comutacgdo para controle de dire¢do e de magnitude da velocidade.

4.5 - Algoritmos de Controle de Atitude - O Controlador

Consideraremos, agora, a obtencdo da lei de controle para governar a
polaridade dos momentos de dipolo das bobinas magnéticas. Esta lei de controle €
baseada em uma lei proposta por Shigehara (1972), obtida a partir de uma condicdo de



estabilidade assint6tica. Esta lei chamada “funcéo de comutagdo”, realiza um torque de
controle efetivo mdximo e um torque transverso minimo, agindo como um controle
“bang-bang”. Esta lei nos permite realizar tanto o controle da diregio do eixo de rotagdo
como o controle da magnitude da velocidade de rotagio.

4.5.1 - Controle da Direcao do Eixo de Rotacéo
Para controlar a direggo do eixo de rotagdo o estado final desejado, em termos

—> - -
do momento angular, é dado por Hr= I, Qkr, onde: ks € o versor na dire¢do do Sol,
-
que representa a diregéo desejada do eixo de rotagdo; Q =(®,,0,,®,) e  é o médulo

-

da velocidade de rotagdo real instantdnea e H= oy I + wy Iy + @, I; € o vetor momento
- —

angular real do satélite. A diferenca entre Hr e H € considerada o vetor erro

- —

E= I-'if— H. O objetivo principal € reduzir o erro E para zero.

A derivada temporal do erro é proporcional ao torque de controle, tal que:

%E:—T"c =—U(Esx§) C (424)

Multiplicando ambos os lados por E obtemos:

1d -2 - (> -
——E =-UE-|k:XB (4.25)
2 dt
- d -2
A condigdo de estabilidade assintética para E € " E <0.
Logo, isto produz o critério de controle:
UE-(Esx ﬁ) >0 (4.26)

Assumindo o momento de dipolo, U, na forma “bang-bang” e definindo a
fung¢do de comutagdo (Shigehara, 1972)

S=E (Es % ﬁ) 4.27)

obtém-se o critério de controle para governar a polaridade de U expresso como:

2 S>0
y= % pad (4.28)
—o?, para §<0

A polaridade do momento de dipolo da bobina do eixo de rotagéo deve ser
selecionada de acordo com o sinal da fungdo de comutagdo para que a magnitude do
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erro decresga. Assim, a orientag@o desejada € alcangada a partir de uma atitude inicial
qualquer.

4.5.1.1.- Torque Efetivo

O vetor torque de controle liquido produzido nem sempre coincide com o
vetor torque requerido. O torque efetivo Tegiivo, 0 qual é definido como o torque para
reduzir o erro, pode ser expresso como o produto escalar do torque de controle liquido

'f‘c e 0 vetor erro unitario %, (Shigehara, 1972), tal que:

T = (%)-i:c =(U/E)E (Esxﬁ) =(U/E)S 4.29)

O torque efetivo € proporcional a fun¢io de comutac@o proposta. Isto implica
que o dipolo aplicado, se sua polaridade € selecionada de acordo com a Equacdo 4.28,
produz, a todo instante, um torque efetivo positivo para reduzir o erro. Isto demostra a
validade das funcGes de controle obtidas acima.

4.5.1.2 - Formulagao da Fung¢do de Comutacdo
A formulac@o da funcdo de comutagio para a orientacdo do eixo de rotagio

- - ~ A ~ T
(eixo z) de ks =(0 O 1)" (versor na diregdo do eixo z) para kr = (Sx S, Sz)
(versor satélite-Sol) escrito no referencial do satélite € descrita a seguir. Seja.

— - T

xB=(-B, B, 0) (4.30)

>
O erro de momento angular E pode ser decomposto no referencial do satélite
como:

E-= IZQEf—(IXmX T+ Lo, ]+ 10, Qs) 4.31)
E a funcdo de comutagdo S € expressa como:
§=1,(@,B, -5,B,)+1,0,B,-1,0,B, (4.32)

Para um satélite com pequena nutagdo, pode-se fazer simplificacdes como
|cox l << £, | wy | << Q e m, = Q tal que a funcdo de comutagdo descreve um aspecto

essencial de facil compreensado. Entdo, o erro E e a fungdo de comutagio S tornam-se:
- ~ T ~ -
E=10(0 0 &,-1) =L@, -k (4.33)

§/12=(S,B, -S,B,) (4.34)

Xy



4.5.1.3 - Padrao de Controle Desejdvel

A fungdo de comutagdo derivada acima € baseada na utilizagdo médxima de
qualquer que seja o torque disponivel. Por outro lado, trabalhos que fazem uso de uma
comutagio a cada quarto de 6rbita utilizam o principio de que o torque médio produz
um controle desejdvel. Shigehara (1972) faz uma comparagdo entre a funcdo de
comutacdo derivada acima e a comutagdo a cada quarto de 6rbita utilizando o método da
média.

Uma analise dos pontos de comutag@o (Shigehara, 1972) mostra que estes sdo
muito sensiveis ao &ngulo de azimute do eixo de rotagdo, a rotagdo do eixo polar
geomagnético e a excentricidade orbital, sendo aconselhdvel, para alcancar uma
variagdo mais rdpida no controle, selecionar o dipolo de acordo com a fungio de
comutacao atualizada a cada instante de operagio.

Entretanto, Shigehara (1972) verificou que a magnitude do torque efetivo
varia quase senoidalmente na 6rbita, com o valor maximo estando eqiiidistante entre os
dois pontos de comutagdo adjacentes e o valor minimo no ponto de comutagio. E
verificou que pode ser deduzido um padrdo de controle ponderado eqiiidistante entre
dois pontos de comutagio, tal como uma onda pulso, triangular, ou senoide o qual daria
um controle mais rdpido do que o padréo retangular.

4.5.1.4 - Consideragaes para o Satélite SACI-1

O padrio de controle ponderado entre dois pontos de comutagio analisado
acima € aconselhdvel para um satélite com condigOes de estabilizagdo determinadas.
Mas o satélite SACI-1 executard uma fase de aquisi¢@o de atitude onde deverd imprimir
velocidade de rotagdo ao satélite e simultaneamente realizar a aquisicdo do Sol (uma
manobra de atitude). Nesta fase o satélite apresentard uma grande nutacio devido & sua
baixa rigidez giroscépica. Logo, € aconselhdvel selecionar o dipolo de acordo com a
fun¢do de comutacdo atualizada a todo instante de operagao.

4.5.2 - Controle da Velocidade de Rotagao

Para controlar a velocidade de rotagdo fazemos uso das bobinas magnéticas
do plano de rotacfo cujos eixos sdo ortogonais ao eixo de rotagdo. Esta lei de controle é

- -

deduzida a partir da mesma anélise onde E=Hr—H, e He =1Q; Ks e Q, éa
velocidade de rotagdo nominal desejada do satélite e

S=E (_i'sx 1’3’) (4.35)
¢ a fun¢do de comutacio para governar a polaridade do momento de dipolo V

B%, para §>0
V= (4.36)
{—Bz, para S<0
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4.5.2.1 - Torgue Efetivo
O torque efetivo para o controle da velocidade de rotagdo utilizando o

momento de dipolo coaxial ao eixo _i)s ¢ dado por:
Tiee = (%)-i‘c =(V/E)E (TSx ﬁ) =(V/E)S 4.37)

O torque efetivo € proporcional & fun¢do de comutag@o proposta. Isto implica
que o dipolo aplicado produz, a todo instante, um torque efetivo positivo para reduzir o
erro.

4.5.2.2 - Formulagdo da Fungdo de Comutacdo
O estado desejado para o controle da velocidade de rotagao pode ser expresso

como Hf =18, ks onde €, € a velocidade de rotagdo nominal desejada do satélite.
Entdo, o erro torna-se: '

-

E=Hi-H=-10, 1:-1,0, j,+1,(Q -0,)k (4.38)
E a fungdo de comutag@o S € dada pela Equacdo 4.35 como:
S= E-(?sx ﬁ): L(Q,-0,)B, +1,0,B, 4.39)

O primeiro termo corresponde ao torque efetivo para reduzir o erro da
velocidade de rotagdo e o ultimo termo para reduzir a velocidade de precessdo .
Quando néo hd nenhuma precessao inicial, a fun¢do de comutacio S torna-se:

S=1,(Q; -,)B, (4.40)

4.5.2.3 - Padrdo de Controle
O torque de controle liquido produzido pelo momento de dipolo coaxial ao
eixo —i)s ¢ dado por Tc = V[—i)sx §)= V(—le+ ByEs), este também produz um

torque normal ao torque efetivo ocasionando uma precessdo no eixo de rotagdo. O
primeiro termo corresponde a componente do torque transverso T, € o segundo termo a
componente do torque efetivo Tefesivo

T,=-VB, 4.41)
Teretivo=V By (442)

O torque efetivo torna-se médximo em pontos particulares da Orbita, e, na
vizinhanga destes pontos, o torque de precessdo em geral alcanga seu nivel minimo.
Assim, é desejdvel que o controle seja executado somente ao redor destes pontos.



Podemos definir um limiar de ativagio para o controle de velocidade By

- -
(em miligauss), tal que o momento de dipolo coaxial ao eixo i seja ativado somente
quando:

By>|Buml (4.43)

A anilise para a lei de controle de velocidade deduzida acima considerou o

momento de dipolo coaxial ao eixo Ts, mas a mesma andlise pode ser realizada
considerando o momento de dipolo coaxial ao eixo }'s. Para o SACI-1 faremos uso das

duas bobinas magnéticas do plano de rotagao para controlar a velocidade de rotagéo.

Uma realizagdo em diagrama de blocos mostrando as leis de controle
referente ao controle da dire¢fio de eixo de rotagdo e ao controle da velocidade de
rotacdo € apresentado na Figura 4.14
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Fig. 4.14 - Realizagdo em diagrama de blocos referente as leis de controle.

4.6 - Interferéncia das Bobinas Magnéticas no Magnetémetro

O campo magnético gerado pelas bobinas magnéticas pode interferir nas
medidas do sensor magnetdometro com erros, distirbios e realimentagdes indesejadas.



Viérios métodos para minimizar estas interagdes adversas sdo disponiveis. Se
a configuragdo geométrica permite uma distdncia suficiente entre o sensor ¢ a fonte
magnética estas dificuldades podem ser reduzidas para um nivel aceitdvel.
Desestabilizag@o da eletronica de realimentac@o através do magnetdmetro pode requerer
algum tipo de filtro de compensacdo para estabilizar o circuito. Compensag@o direta ¢
factivel pelos ajustes dos “bias” do magnetdmetro baseados em medidas do campo na
localizagdo do sensor. Estes “bias” seriam aplicados no instante de aplicagdo das
correntes nas bobinas. Intercalando a comutagfo das correntes nas bobinas € as medidas
nos sinais do magnetdmetro pode-se eliminar as interferéncias. Os magnetGmetros
geralmente t&ém um tempo de resposta rapido com uma banda de passagem da ordem de
um kilohertz. O sensor pode ser comutado (desligado e ligado) em uma taxa
razoavelmente alta enquanto as bobinas magnéticas sdo similarmente comutadas fora de
fase. Estas medidas poderiam ser feitas quando a bobina estiver desligada e nenhuma
medida poderia ser realizada no curto intervalo que as bobinas estiverem energizadas. A
freqii€ncia de tal comutac@o estaria provavelmente limitada pelo tempo de subida da
corrente da bobina, o qual € dependente da indutincia da bobina.
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CAPITULO 5

AMBIENTE DE SIMULACAO DIGITAL EM TEMPO REAL

Apés ter desenvolvido e validado os Modelos do Satélite/Ambiente e os
Modelos do Controlador, o préximo passo serd a simulacdo em tempo real do SCA
através da codificagdo do software. O cédigo correspondente ao software de v6o
(Controlador do Sistema), assim como os cédigos referentes aos Modelos do
Satélite/Ambiente sdo gerados através de um gerador automético de cédigo (Integrated
Systems Inc., 1994b) em linguagem C e/ou ADA.

Segundo Gupta et al. “a geragdo automitica de cédigo habilita o
desenvolvimento e a mantengio do sistema a nivel de diagrama de blocos, ao invés de
linhas de cédigo encripticas de programagéo. Esta faz a prototipagfio e a experimentagio
muito menos artificiosa e propensa a erros. J4 aquela reduz a frustragéio do projetista e
as dores de cabega na configuragio do controle assegurando que a implementagio se
sempre reflita nos documentos de projeto correntes, seja ele um SCA de satélites, um
sistema de freios anti-derrapantes ou um controlador de processos quimicos.-

Os engenheiros ddo entrada em seus projetos na forma de diagramas de
blocos usando a ferramenta SystemBuild da IS, um ambiente grafico para modelagem e
simulag@o de sistemas. O SystemBuild prové um ambiente interativo no qual pode-se
criar e simular diagramas de blocos de sistemas continuos, discretos, e hibridos com
multi-taxas. A combinagio de uma rica biblioteca de blocos interna mais os blocos
definidos pelo usudrio provéem a flexibilidade necessdria para representar quase todos
os sistemas dinidmicos. Modelamento em hierarquia de blocos ajuda a administrar a
complexidade do projeto e encorajam os engenheiros a criar suas proprias bibliotecas de
blocos de fun¢gdes comumente utilizadas.”

Através do gerador automdtico de cédigo obtemos um cédigo fonte claro e

inteligivel, pois este é mapeado a partir dos diagramas de blocos dos Modelos do
Sistema, diretamente nas subrotinas e varidveis do cédigo fonte.

O software de vbo produzido é portdvel o suficiente para rodar em diversas
plataformas de destino, desde o microprocessador do computador de bordo (Transputer
T805) até computadores maiores como os da estagdo de trabalho HP 9000/750,
“mainframes”, PCs. O cédigo fonte é compreensivel e otimizado para aplicagbes em
tempo real.

O ciclo de projeto, andlise, simulagdo em tempo real do SCA ¢é realizado
antes de ser produzido, validado e testado o cédigo de vdo. Modificagdes das leis de
controle ao longo do ciclo de projeto permitem o aprimoramento do controlador.
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5.1 - Natureza de um Programa de Aplicagdo em Tempo Real

Um programa de aplicagio em tempo real, tal como o gerado através do
AutoCode da familia de produtos MATRIXx, conforme descrito em Integrated Systems
Inc. (1994), “consiste de chamadas a uma rotina de tempo-critico (o
gerenciador/programador), um despachador reentrante, um ou mais subsistemas
preemptiveis, fungdes de entrada e saida, um temporizador de interrupgGes € uma
fungio de “background” reentrante, conforme a Figura 5.1. As rotinas principais que
compdem o programa de aplicagdo sdo:

1. Gerenciador/Programador (Manager/Scheduler) - o gerenciador/programador
(referir-se a0 Apéndice F) é uma rotina de tempo-critico que executa fungdes de
entrada/saida externa para o programa de aplicagdo, toma conta da organizacéo
das tarefas e gera uma lista de despachos para os subsistemas que estdo prontos
para serem executados.

2. Despachador (Dispatcher) - o despachador (referir-se ao Apéndice G)
despacha os subsistemas que estdo prontos para serem executados, a partir da
lista de despachos, em uma ordem de prioridade. Os subsistemas de mais alta
prioridade sdo despachados primeiro.

3. Subsistemas - os subsistemas (referir-se ao Apéndice F) contém o cédigo
correspondente aos algoritmos dos modelos do sistema. Eles implementam
atividades em tempo real aceitando entradas e colocando saidas, em tempos
derivados das razdes de amostragem dos modelos do sistema, sob o controle do
gerenciador/ programador.

4. Rotinas de Entrada/Saida - a fungio principal das rotinas de E/S & prover
entrada de dados para a aplicagdo em tempo real a todo ciclo do programador e
prover as saidas calculadas por ele. As rotinas de E/S léem entradas de um
arquivo no formato ASCII e escrevem saidas para um arquivo no mesmo
formato.

5. Manipulador de Interrupcées no Tempo (Timer Interrupt Handler) - o
manipulador de interrupgdes chama (ou invoca) o gerenciador/programador a
um intervalo de tempo especificado. Esta rotina ndo é necessdria se a simulaggo
nao requisitar tempo real.

6. Fungao de Background - a fungdo de background executa tarefas de tempo-
néo-critico, quando o processador estd em tempo ocioso, tais como auto-
diagndstico ou atualizagdo das saidas do monitor; sua qualificacio essencial é
ser interruptivel. Para simulagdes no computador hospedeiro ela meramente
chama o gerenciador/programador.”
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Fig. 5.1 - Componentes do programa de aplicagido em tempo real.
FONTE: Integrated Systems Inc. (1994), p. 7.

5.2 - Consideracbes para a Aplicacdo em Tempo Real |

O programador € parte integrante do programa de aplicacdo em tempo real
gerado pelo AutoCode (Integratesd Systems Inc., 1994b) e suporta subsistemas
continuos (ou hibridos) da mesma maneira que suporta subsistemas discretos.

Para os subsisternas discretos, a cada ciclo de tempo, o programador:
1. programa o subsistema discreto para rodar
2. disponibiliza as saidas do subsistema discreto

3. executa a operagdo de “amostrar e segurar’ nas entradas do subsistema
discreto

4. despacha o subsistema discreto, se este estiver pronto

J& para os subsistemas continuos existe um novo elemento no programador
que € o integrador (veja Figura 5.2 e descricdo dos integradores utilizados para a
simulagdo (e/ou integracdo) dos modelos das equagdes dindmicas do satélite no
Apéndice E). Ele executa uma integracdo de passo fixo e implicitamente despacha o
subsistema continuo para executar as atualizagbes dos seus estados e saidas. O par



74

integrador/tarefa continua €, normalmente, tratado como a tarefa mais rdpida a ser
despachada pelo Programador.

Programador
Despachador
|
v 4
Tarefa Int d
Discreta ntegracor
Tarefa
Continua

Fig. 5.2 - Arquitetura do Programador.

Desde que o integrador € invocado a cada intervalo do Programador e a tarefa
continua € despachada via o integrador, uma freqiiéncia implicita (aquela do
Programador) é associada com a tarefa continua. Para sistemas hibridos, a freqiiéncia
implicita da tarefa continua € sempre o menor miiltiplo comum de todas as freqiiéncias
das tarefas discretas.

Uma discusdo mais detalhada sobre o programador de aplicagbes em tempo
real desenvolvido por Integrated Systems Inc. (1994b) e utilizado no desenvolvimento
deste trabalho e nas simulagbes, incluindo os diversos tipos de subsistemas e o fluxo de
controle do programa de aplicagdo, € apresentado no Apéndice F. Uma detalhamento da
forma reentrante e preemptiva do despachador é discutida no Apéndice G. E a seqiiéncia
de operagdes do programador é apresentada no Apéndice H.

5.3 - Objetivos e Primeiros Requisitos dos Testes do Software
de Véo

O objetivo final das simulagdes € validar o Software de Véo/Modelos do
Controlador (algoritmos de controle de atitude e determinagdo das velocidades -
autdbnomos para o SACI-1), apés o desenvolvimento, simulagdo e validagdo dos
Modelos do Satélite/Ambiente.

Modelamentos extensivos em tempo ndo real sdo requeridos a nivel do
satélite, a nivel do sistema e a nivel dos componentes para assegurar que as
representacdes matemadticas possam ser correlacionadas com o desempenho real. Varios
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niveis de testes e avaliagbes sdo requeridos, com diferentes misturas de simulagdes e
implementagdes com o hardware real.

Virios niveis de testes de software sdo realizados de forma a minimizar a
probabilidade de erros adversos no software incidindo no desempenho do sistema e da
missdo. Procedimentos de testes de software s@o projetados com o objetivo de:

® Assegurar a validacdo a nivel de sistema dos requisitos de software

e Identificar as medidas de desempenho do software (vazio de dados,
inicializagdo, memoria, etc)

® Assegurar que a integragdo entre hardware e software crie um sistema robusto

e Identificar restrigSes operacionais para operagdo segura do satélite

5.4 - Seqiiéncia Utilizada no Desenvolvimento do Sistema

Para a realiza¢do das simulagdes correspondentes ao sistema desenvolvido
uma seqiiéncia tipica proposta por Integrated System Inc. (1994b) é utilizada e est4
ilustrada na Figura 5.3. A partir dos Modelos do Sistema (incluindo os Modelos do
Satélite/ Ambiente e os Modelos do Controlador) em diagramas de blocos realizados no
SystemBuild (Integrated System Inc., 1994a) os cédigos fontes do sistema em
linguagem de alto nivel sdo gerados, utilizando o gerador automitico de cédigos-
AutoCode (Integrated System Inc., 1994b), automaticamente e sem erros de
programagédo. Apresentamos a seguir passo a passo a seqiiéncia utilizada:

1. Construir e Validar os Modelos através de Simulagio

Primeiramente os Modelos do Sistema (referir-se Capitulos 3 e 4 e Apéndices
A a D) séo desenvolvidos e validados no SystemBuild a partir de blocos
funcionais fundamentais de maneira a descrever a maneira que o sistema se
comporta € como deve ser controlado. Modelos da dindmica (incluindo a
dinimica rotacional e cinemadtica) sdo desenvolvidos de forma continua no
tempo e o restante do sistema (em especial o controlador do sistema) é
desenvolvido de forma discreta no tempo. Estes modelos sdo analisados e
simulados de forma a encontrar e eliminar os erros de algoritmos nos Modelos
do Sistema (com énfase nos modelos de controlador). Estudos paramétricos
nas simulagdes com os dados mais atuais do satélite SACI-1 sdo realizados.

2. Configurar a Geragao do Cédigo

Utilizamos uma linguagem de programagio (femplate) provida pelo AutoCode
para configurar o cédigo gerado. Esta linguagem de programagdo nos permite
configurar o c6digo para uma grande variedade de propésitos especificos.
Testes do c6digo sdo possiveis de se executar em um computador hospedeiro
(dentre estes: a estagdo de trabalho HP/UNIX, PCs/DOS/Windows e estagio
Alfa AXP/OpenVMS). Pardmetros em tempo de execugdo tais como o0s
momentos de inércia do satélite, velocidades maximas e minimas atingidas
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pelo controle de rotagdo, apontamento minimo e méximo permitidos pelos
requisitos da missdo sdo programados dentro do c6digo gerado. E ainda, esta
linguagem de programagio nos permite configurar o cédigo em tempo real
gerado com informagdes como: tipo de integrador utilizado para integrar os
Modelos Dindmicos do satélite, nome do arquivo fonte gerado, nimero de
caracteres por linha de cédigo, entre outras.

Gerar o Cédigo em Tempo Real

Neste ponto, invocamos o gerador automético de cédigos-AutoCode para
processar os Modelos do Sistema (de tempo-discreto e de tempo-continuo) e
gerar o c6digo em linguagem de auto nivel (ex: C ou Ada) do sistema em
malha fechada ou de alguma parte deste separadamente.

Compilar e linkar

Configuramos o ambiente no qual o cédigo gerado roda pela edigio de
arquivos utilitdrios de entrada/saida stand-alone incluidos com o AutoCode.
Adicionalmente, a funcionalidade do sistema pode ser melhorada pela
reutilizacdo ou adigdo de blocos de cédigos de usudrio. Compilamos e
“linkamos” o c6digo gerado com estes arquivos stand-alone e os blocos de
c6digo de usudrio de forma a produzir o programa de aplicagdo em tempo real
stand-alone para simulag@o no computador hospedeiro.

Validar o Cédigo Gerado através de Comparagdes de Simulagéo

Os resultados dos testes e simulagdes do codigo gerado executados no
computador hospedeiro sdo comparados com os resultados dos dados de
simulagdes executados em tempo nao real no ambiente SystemBuild. Com isto
podemos verificar a integridade do c6digo gerado e também os requisitos de
tempo de seus subsistemas.

Testar com o Hardware Real ou Prototipado

A implementacgo dos modelos do controlador do sistema em tempo real torna-
se possivel utilizando um protétipo do computador de bordo (o Transputer
T805 em linguagem OCCAM 1II - através de uma tradugdo do cédigo para esta
linguagem, pois o gerador automético de cédigos AutoCode ndo gera cédigos
para esta linguagem); e também a execugdo dos testes com o hardware na
malha em tempo real, sendo este hardware primeiramente emulado (abrindo
um caminho para a execug@o dos testes com o hardware real) nos permite
testar o controlador do sistema diretamente no protétipo do processador de
vbo. Para este nivel de testes e seqiiéncia apresentada € necessdrio a
disponibilidade de um médulo adicional, o RealSim.

Implementar o Cédigo Final no Processador Destino

Apos ter completado todos os testes necessérios e simulagdes para otimizar a
funcionalidade e desempenho da aplicagdo, o cédigo perfeito pode ser
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finalmente implementado no processador destino (ex. Transputer T805 do
satélite SACI-1).
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Fig. 5.3 - Seqiiéncia utilizada no desenvolvimento do sistema.
FONTE: Integrated Systems Inc. (1994b), p.4.

5.4 - Metodologia Utilizada nos Testes do Software de Véo

Tubb e McEwen (1994) usaram quatro tipos de testes nos satélites da missdo
MSTI (os primeiros satélites a empregar geracdo automadtica de cddigo para o software
de v6o), para assegurar que o software satisfaca todos os requisitos a nivel de sistema.
Segundo Tubb e McEwen (1994) “cada um dos tipos de teste é projetado para atingir
problemas de software (i. €., algoritmos, compilador, biblioteca matemética, tempo real,
ou interface) para uma oportunidade de corre¢do o mais cedo possivel. Os dois
primeiros tipos de testes (simulagdo do software, execugdo do processador) foram testes
de software “em progresso”. Os testes de software “em progresso” ndo sdo parte do
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processo de qualificagdo formal do software. Testes de simulagio do software e
execucdo do processador satisfazem os desejos dos projetistas dos softwares e dos
algoritmos na verificagio dos algoritmos antes da geragdio do software de v6o. Os outros
dois tipos de testes restantes (processador na malha e hardware na malha) sdo testes em
tempo real os quais ocorrem depois que o software estiver completamente integrado e
pronto para qualificagdo. Problemas nos algoritmos sdo geralmente encontrados durante
os testes de simulacdo do software. A maioria dos problemas de software sdo
descobertos usando os testes com o processador na malha. Os testes com o processador
na malha s&o capazes de verificar os algoritmos, desempenho do compilador, execucio
em tempo real e, caso necessdrio, as interfaces de comando e telemetria.

5.4.1 - Tipos de Testes de Software
e Simulagdo do Software

Executado antes da gerag@o do cédigo de v6o

Valida a exatiddo (corregdo) dos algoritmos de determinacdo e controle de
atitude

e Execucdo do Processador

Teste em tempo néo real executado no processador de destino (por exemplo:
processador Transputer T805 utilizado no SACI-1)

Valida as bibliotecas matematicas, o compilador e o linkeditor
¢ Processador na Malha

Execugdo em tempo real no processador de destino usando placas de E/S e
Modelos do Satélite/Ambiente simulados

Modelos do Satélite/Ambiente simulados sdo desenvolvidos no SystemBuild e
convertidos para “C” usando o AutoCode

Os Modelos do Satélite/Ambiente executados em processadores em tempo real
“fecham a malha” com o software de voo

Valida o desempenho em tempo real e exatiddo (corregdo) dos algoritmos
e Hardware na Malha

Testes em tempo real sdo executados no processador de destino usando placas
de E/S e o hardware de vbo

Valida interfaces de hardware”

5.4.2 - Simulacdo do Software no Computador Hospedeiro

Nesta simulagdo os cddigos referentes aos modelos do sistema em “malha
fechada” da Figura 5.4 (o qual inclui os modelos do satélite/ambiente e do controlador)
sdo executados em um computador hospedeiro (por exemplo: uma estacdo HP/750-



UNIX ou uma Alfa-AXP/2100-OpenVMS ou um PC/WINDOWS/DOS) sem nenhuma
interface com hardware externo. Este tipo de simulagio é denominado stand-alone em
Integrated Systems Inc. (1994b).

Aplicagdes stand-alone geradas sio, conforme Gupta et al. (1993), facilmente
portiveis de um computador e/ou sistema operacional para outro através do link com
diferentes rotinas de E/S de hardware. Os controladores supridos pela Integrated
Systems Inc. permitem que o cédigo em tempo real gerado rode em modo batch em
qualquer estacdo de trabalho ou computador mainframe. Isto acelera a simulagdo de
sistemas complexos de tempo-discretos e/ou a verificagdo do c6digo antes de testar com
0 hardware de destino.

Uma vez que o sistema em “malha fechada” tenha sido modelado no
SystemBuild (Integrated Systems Inc., 1994a) na forma de diagrama de blocos e seu
cddigo fonte tenha sido gerado usando o AutoCode (Integrated Systems Inc., 1994b),
comparamos a saida do cédigo gerado contra aqueles obtidos das simulacdes dos
diagramas de blocos.
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Fig. 5.4 - Diagrama de blocos do sistema em malha fechada.

O cddigo (programa de aplicagdo) gerado na maquina hospedeira usando os
mesmos vetores de entrada e saida utilizados na simulagdo em diagramas de blocos é
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testado possibilitando desta forma a comparagdo e anélise dos dados através das duas
formas de simulagdes.

Para permitir os testes do cédigo gerado no ambiente “hospedeiro”
tradicionalmente de tempo néo real é necessario um conjunto de subrotinas que executa
as operagGes utilitdrias de destino-especificas. Estas subrotinas provéem servigos de
interface como a leitura de um arquivo de dados de entrada e produgdo de um arquivo
de saida contendo os resultados das simulagdes.

Ap6s ter completado todos os testes e simulages necessdrios para otimizar a
funcionalidade e desempenho do programa de aplicagdo referente ao SCA do SACI-1, o
cadigo perfeito do controlador do sistema é transferido (implementado) no processador
destino (por exemplo: o Transputer T805).

5.4.3 - Testes com o0 Processador na Malha

Testes com o processador na malha sfo testes em tempo real do cédigo de
v6o. Emulagio dos sensores e atuadores de v6o provéem dados para o processador de
destino (ex. Transputer T805) através da placa de interface IMS B0OS (veja Figura 5.5).
Testes com o processador na malha requerem o uso de um computador hospedeiro (por
exemplo: um PC/DOS) para o ambiente de desenvolvimento OCCAM II, o processador
de destino Transputer T805 executando o cédigo de vodo (algoritmos referente ao
controlador) em linguagem OCCAM 11, o chassis IMS B0O08 conectado ao barramento
do PC (armazenando os processadores de destino: Transputers T805), placas de
interface para controle e aquisi¢do de dados DAC e um ambiente de desenvolvimento C
para execugdo no computador hospedeiro dos modelos do satélite/ambiente incluindo os
modelos dos sensores € atuadores emulados em tempo real.

Apresentaremos a seguir as vantagens e limitagdes dos testes com o
processador na malha, conforme verificadas por Tubb e McEwen (1994).

5.4.3.1 - Vantagens dos Testes com o Processador na Malha
Os testes com o processador na malha propiciam as seguintes vantagens:

e Executa o sgfiware de vbo em tempo real no Processador de Destino
(Transputer T805)

e Roda em “Malha Fechada” com dados simulados dos sensores e atuadores
(simula condigdes em 6rbita)

e Testa os algoritmos

e Exercita interfaces de Entrada/Saida (incluindo placas de E/S IMS BO00S e
DAC)

e Determina o tamanho do cédigo

e Determina a capacidade de vazio de dados-throughput.
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5.4.3.2 - Limitagdes dos Testes com o Processador na Malha
Os testes com o processador na malha nao:

e Validam as especificacdes de Entrada e Saida em hardware (somente
interpretagdes das especificagdes sdo conseguidas)

e Realizam interfaces com os sensores e atuadores reais.

Segundo Gupta et al. “o AutoCode pode gerar uma aplicagdo completa e auto
contida. Este cédigo é projetado para rodar em microprocessadores embebidos ou
minicomputadores. Os tinicos servigos externos requisitados sdo os controladores de
entrada/saida de hardware e fungGes de ajuste do temporizador. Uma vez escritas, estas
rotinas provéem suporte geral para suportar aplicagdes do AutoCode no ambiente de
computacdo da plataforma de destino.”
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* Produz telemetria
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Fig. 5.5 - Arquitetura para os testes com o processador na malha.
FONTE: Tubb e McEwen (1994), p.15.

Com o objetivo de realizar o teste com o processador na malha uma
realizagdo em diagrama de blocos do sistema em malha aberta é mostrada na Figura 5.6.
Nesta realizac@o o controlador do sistema foi “tirado” da malha permitindo a geragéo
do cédigo dos Modelos do Satélite/Ambiente. A realizagio do controlador do sistema,
mostrada na Figura 5.7, permite gerar o c6digo deste isoladamente. As duas realiza¢Ges
podem ser executadas em computadores distintos e integradas através da realizagio de



82

uma interface entre estes computadores. Barbosa (1997). realiza esta interface utilizando
o codigo gerado referente aos Modelos do Satélite/Ambiente e dos Modelos do
Controlador representados pelas Figuras 5.6 € 5.7.
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Fig. 5.6 - Realizagio em diagrama de blocos do sistema em malha aberta.

5.4.4 - Testes com o Hardware na Malha

Os testes com o hardware na malha validam a integracio do software de véo
com o processador de vbo, atuadores e sensores de v6o. Os testes com o hardware na
malha (veja Figura 5.8) requerem o sistema de desenvolvimento OCCAM 1I, e o
hardware de vbo integrado. A validagdo do desempenho do software é limitada pela
habilidade de estimular os sensores de voo, e dinamicamente responder aos atuadores
enquanto em um ambiente “nio-espacial”.

Apresentaremos a seguir as vantagens e limitagdes dos testes com o hardware
na malha, conforme verificadas por Tubb e McEwen (1994).

5.4.4.1 - Vantagens dos Testes com o Hardware na Malha
Os testes com o hardware na malha propiciam as seguintes vantagens:

e Executam o software de voo no Processador de V6o
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¢ Rodam em “Malha Fechada” com o hardware de voo e dados dos sensores
e Exercitam e validam as especificagdes de hardware de Entrada/Saida
5.4.4.2 - Limitacdes dos Testes com o Hardware na Malha
Os testes com o hardware na malha nao:

e Validam os Algoritmos sobre toda a faixa de operagio do satélite (dificuldade
de gerar a dindmica dos atuadores e sensores do satélite preso 2 restri¢do da
proximidade da Terra).
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CAPITULO 6

SIMULACOES E RESULTADOS

Os resultados do projeto e da simulagio em tempo real de SCAs auténomos
para satélites artificiais com controle de atitude magnético estudados e discutidos nos
capitulos anteriores serdo apresentados. Estes resultados correspondem 2 utilizagio do
ambiente de andlise, projeto e simulagdo MATRIXx discutido anteriormente. Em
particular, os modelos do satélite SACI-1 e do seu SCA, incorporados ao ambiente
MATRIXx através de realizacdes em diagramas de blocos, serdo utilizados nas
simulagdes realizadas através da geragdo automadtica de cédigo a partir dos diagramas.

Dentre as diversas leis de controle que um SCA pode ter, a lei de controle que
age como “bang-bang” através de uma “fungéo de comutagdo” parece a mais adequada e
serd simulada de acordo com o que foi apresentado no Capftulo 4.

6.1 - Mecanizacéo do Sistema de Controle

Mostraremos, aqui, uma breve descrigdo de como o sistema de controle pode
ser mecanizado. Em vista da natureza dos modelos do controlador desenvolvido e das
leis de controle propostas, um sistema de controle autdénomo (a bordo) é aconselhével. O
sistema de controle para o satélite SACI-1 é composto das bobinas magnéticas e seus
circuitos eletrdnicos, de dois sensores solares para determinagdo da direcéo do Sol e dos
magnetdmetros, os quais habilitam a atualizacdo da fun¢do de comutacdo (leis de
controle) ao longo da érbita.

6.2 - Modelo Simulado

De forma a mostrar a exequibilidade do sistema e em particular dos
algoritmos de controle de atitude (leis de controle) apresentados no Capitulo 4 e
aplicadas ao SCA realizamos uma simulagio digital por computador através do cédigo
gerado automaticamente a partir dos modelos do sistema desenvolvido. Os modelos do
sistema s3o parametrizados utilizando dados caracteristicos do satélite SACI-1,
conforme descrito abaixo.

O modelo do satélite SACI-]1 simulado tem como pardmetros: momentos
principais de inércia I, = 3.0486 kg.m?, I, = 3.1334 kg.m’ e I, = 4.0904 kg.m* e uma
velocidade nominal de rotagdo ¢ = 6 rpm; uma Orbita eliptica quase circular
(excentricidade e = 0.0015474) de 741.464 km de altitude e inclinagio i = 98.53081°. A
Tabela 6.1 mostra os demais elementos que definem a érbita e a posicdo do satélite
nesta para o instante de injecdo em 6rbita. O satélite é assumido ser langado da China
com as seguintes longitude e latitude geograficas (E 105.221°, N 15.364°), injetado em
Grbita na época de 15/10/1997 as 3:37:50h GMT com uma atitude (orientacfo) inicial do
eixo de rotacdo (eixo-z do satélite em relagdo ao referencial orbital [-b-n definido no
Apéndice A) de yo = w+f (onde @ = 97.19261° é o argumento do perigeu e f = 67.386°
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é a anomalia verdadeira) para o Azimute, 6y = 90.0° (direcdo radial com o eixo-z
paralelo ao centro da Terra) para a Coelevagio e ¢ = 0.0° para a rotagdo em torno de
eixo-z. As velocidades angulares ao longo dos eixos principais de inércia sdo: @, = 0.01
rpm, @, = 0.01 rpm e ®, = 0.01 rpm, a posi¢@o e a velocidade angular do fluido no
interior do anel do amortecedor de nutagdo sdo 8 = 0.0° e wx = 0.0 rpm, respectivamente.
Os momentos de dipolo magnético das bobinas sdo My= 5.2 Am?, My=352 Am’eM,=
8.2 Am?. Devido ao baixo momento angular do satélite na fase inicial de aquisigio uma
estabilizacdo por rotagdo através do controle por bobinas magnéticas simultaneamente
com o controle da direcéo do eixo de rotagdo € utilizada. A estabilizagdo giroscépica é
alcancada em aproximadamente 5 horas e a aquisicdo do Sol com um desvio de
aproximadamente 1° da referéncia (para o caso simulado - condigdes acima) € alcangada
em aproximadamente 7 horas.

TABELA 6.1 - ELEMENTOS KEPLERIANOS NO INSTANTE DE INJECAO EM

ORBITA.
a 7122370 m Semi Eixo Maior
e 0.0015474 Excentricidade
i 98.53081° Inclinagéo
Q 1.065° Ascens@o Reta
17 97.19261° Argumento do Perigeu
M 67.20317° Anomalia Média

Na fase nominal de operacdo, apds a fase inicial de aquisi¢do do Sol e a
estabilizacdo por rotagdo, o satélite deve manter os painéis solares (eixo de rotagdo) na
direcdo do Sol realizando corregdes na diregdo do eixo de rotagdo prevenindo a deriva
na atitude devida principalmente & regressdo nodal (movimento relativo da Terra ao
redor do Sol) que, para uma 6rbita Sol sincrona, é de aproximadamente 1° por dia. Para
isto, o conhecimento da posi¢do do Sol é necessdrio na simulagdo. Na prética o sensor
solar detectard o Sol e informar4 sua posi¢o para o computador de bordo. A quantidade
de decaimento da velocidade de rotagdo, devido aos torques perturbadores, ap6s esta ter
atingido o seu valor nominal € estimada ser muito pequena requerendo apenas corregoes
esporédicas.

6.3 - Definicdo das Varidveis Apresentadas nos Resultados

As varidveis apresentadas como resultados das simulagbes s@o,
primeiramente, todas as varidveis de estado do satélite (correspondentes as equagdes
dinimica de movimento), ou seja: as componentes do vetor velocidade angular real

-

T .
co=(u) ©, (oz) ; as diferencas dos &ngulos de azimute AY = WY - Ysar €

X
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coelevag@o AB = By, - Osa do satélite em relagio ao referencial inercial, sendo Yo € B4
os angulos do azimute e coelevagio do vetor satélite-Sol, respectivamente, em relagdo
ao referencial inercial; € Yy € 85, 530 0s Angulos de azimute e coelevagio do satélite
(eixo-z) em relagdo ao referencial inercial. O 4ngulo de rotagdo ¢ (em torno do eixo z do
satélite) ndo serd mostrado, pois este varia ciclicamente no intervalo 0 < ¢ < 360° com a
freqiiéncia de rotagdo do satélite. Apresentaremos, ainda, a posicio e a velocidade
angular do fluido no interior do amortecedor de nutagdo, B e o, respectivamente.

Adicionalmente, serdo mostradas as componentes do vetor velocidade
angular determinadas a bordo ©= ((1)x o, (oz)T a partir das medidas do
magnetdmetro.

As componentes do vetor torque de controle expressas no referencial do
satélite Tc = (TCX I, T, )T e os sinais de controle para as bobinas magnéticas (uy,
Uy, U,).

O éangulo de apontamento real (dngulo do Sol), 8,y real, ou seja, o 4ngulo

—
entre os vetores unitdrios: eixo-z do satélite k. =(0 0 1)T e o vetor satélite-Sol

- ~ ~ ~ AT
ke = (Sx S, Sz) (direcdo desejada), definido como (ver Figura 6.1):

8, real = cos™ %—s— =cos"(Az) (6.1)
kf'. ksl
Z‘k
.......... g
eapl
'S
A
X Sy

Fig. 6.1 - Vetor satélite-Sol e suas componentes no referencial fixo ao satélite e angulo
de apontamento.

O éngulo de apontamento medido, 0,5 medido, é definido da mesmo forma,
- A ~ A AT
porém, o vetor unitdrio satélite-Sol k¢ = (Sx Sy Sz) que fornece a diregdo desejada

¢ medido pelo sensor solar de dois eixos a bordo do satélite, ver Capitulo 4 secio
Fungao de Transferéncia do Sensor Solar. Observamos que quando o satélite passa pelas
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regides de sombra da Terra os dngulos medidos pelo sensor solar sdo mantidos com os
ultimos valores medidos quando este estava iluminado.

O angulo de nutagdo (ver Figura 6.2) definido como o 4ngulo entre o eixo de

- -
rotacdo (eixo z - na dire¢do do versor ks) e o vetor momento angular H do satélite é
dado por:

., H
0, =tan ’(-ﬁT—) . (6.2)

z

onde, a componente transversal do vetor momento angular é H, = \/(If(o: +Ij0}) ea

componente axial ao eixo de rotacgdo é H, = I,®,.

74
....... LR
eks
)
He | -H,
H,

Fig. 6.2 - Referencial fixo ao satélite, componentes do vetor momento angular e o
dngulo de nutacéo.

Outras grandeza apresentadas sdo os angulos entre os vetores: 1) eixo de
- - -
rotacdo ks (eixo z) e velocidade angular® (4ngulo Bks); € 2) velocidade angular @ e

momento angular H (angulo Oy), definidos como:

0,, =cos™ {-I)Ol (6.3)
il
8, = tan"[& =cos”' Ui’ (6.4)
®, ‘m |

6.4 - Resultados das Simulagoes

Consideraremos quatro casos de simulagdes correspondentes as variagdes nos
modelos do controlador (algoritmos de controle de atitude e determinagdo das
velocidades) apresentados no Capitulo 4.
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CASO 01:

Este € um caso bésico onde os algoritmos de determinagdo das velocidades (a
bordo e a partir das medidas do magnetdmetro) s@io substituidos pelas velocidades
angulares reais do satélite, as quais sdo assumidas disponiveis e realimentadas das
equacgdes dindmicas de movimento simuladas do satélite.

E considerado também que o controle da dire¢do do eixo de rotagdo e o
controle da velocidade de rotagdo sdo habilitados a todo instante de operagdo e agem
simultaneamente, tanto para a fase de aquisi¢do (aquisi¢@o de Sol e spin up do satélite)
como para a fase nominal (controle de precessdo e manutencio da veloc1dade de
rotacdo) de operacdo do satélite.

Este caso € ilustrado pela Figura 6.3 a Figura 6.13, conforme segue:

Da Figura 6.3 2 Figura 6.8 mostramos os valores simulados para este caso
incluindo a fase de aquisigfo e a fase de rotina. A duragdo desta simulagio é de 9 (nove)
periodos orbitais, sendo que cada periodo orbital tem duragiio de 1 hora e 40 minutos
(100 minutos). Em menos de 5 horas o satélite atinge a velocidade nominal de rotagio
de 6 rpm e o apontamento para o Sol é alcangado em aproximadamente 8 horas com
uma precisdo menor do que 0.5°.

A Figura 6.3 mostra as componentes do vetor velocidade angular real do
satélite para um periodo incluindo a fase de aquisi¢@o e a fase nominal, onde vemos que
o SCA realizou o spin up e a manutenc@o do médulo da velocidade de rotagdo em torno
do eixo z do satélite (eixo de maior momento de inércia) mantendo as velocidades
transversais pequenas. A Figura 6.4 mostra os deltas dos 4ngulos de azimute e
coelevagio do satélite. A Figura 6.5 mostra a posi¢io e velocidade angular do fluido no
interior do amortecedor de nutagdo. Vemos que o fluido oscila em torno de um ponto no
interior do anel. A Figura 6.6 mostra as componentes do vetor torque de controle.
Durante o spin up o torque de controle ao longo do eixo z € mantido positivo e ao
atingir a velocidade nominal de rotacdo este torque comuta nos dois sentidos para
manter a velocidade em torno da velocidade nominal. Os torques ao longo dos eixos x €
y agem no controle da direcdo do eixo de rotagdo. A Figura 6.7 mostra os angulos de
apontamento real e medido pelo sensor solar. Estes dois dngulos sdo equivalentes a
menos da precisdo do sensor solar. Nas regides de sombra da Terra o dngulo de
apontamento medido pelo sensor solar € mantido constante com o tltimo valor medido
quando este estava iluminado. Ao sair das regides de sombra o dngulo de apontamento
medido segue o angulo de apontamento real. Para este caso o controle utiliza o dltimo
valor medido para atuar quando o satélite estd oculto (passando pela sombra da Terra).
Observamos que nas regides de sombra da Terra o torque transverso causado pelo
controle do médulo da velocidade provoca uma deriva no apontamento. A Figura 6.8

- —

mostra os dngulos entre os vetores: 1) eixo de rotagdo ks e momento angular H (4ngulo
- - -

de nutac@o); 2) eixo de rotacdo ks e velocidade angularw; e 3) velocidade angular ® e

-
momento angular H. Estes dngulos sdo eliminados em menos de 2 horas.



Ja a Figura 6.9 mostra detalhes das componentes do vetor velocidade angular
real para a fase de aquisi¢o. A Figura 6.10 mostra detalhes dos dngulos de apontamento
real e medido pelo sensor solar para a fase de aquisi¢io.

E a Figura 6.11 mostra detalhes das componentes do vetor velocidade angular
real para a fase de rotina. A Figura 6.12 mostra detalhes dos 4ngulos de apontamento
real e medido pelo sensor solar para a fase de rotina.

A Figura 6.13 mostra os valores das componentes do campo magnético ao
longo dos eixos do plano de rotagdo e a componente transversa no referencial do
satélite, medido pelo sensor magnetdmetro. Estas componentes sdo utilizadas a bordo
para a comutagio da lei de controle e variam aproximadamente no intervalo de (-400,
+400) miligauss.

CASO 02:

Este caso difere do primeiro apenas pela inclusdo, nos modelos do
controlador, do algoritmo de determinagdo das velocidades angulares do satélite (a
bordo e a partir das medidas do magnetémetro).

Da Figura 6.14 & Figura 6.20 mostramos os valores simulados para este caso
incluindo a fase de aquisicdo e a fase de rotina. As grandezas apresentadas neste caso
sdo semelhantes ao caso anterior e mostram o efeito do algoritmo de determinagio das
velocidades angulares sobre do controle de atitude. Este é um algoritmo simples
desenvolvido para o satélite SACI-1 n3o sendo desta forma genérico para outras
missdes. Este algoritmo causa uma deriva no angulo de apontamento, principalmente
para a fase de rotina, conforme mostram as Figuras 6.19 e 6.26.

A Figura 6.14 mostra as componentes do vetor velocidade angular real. A
Figura 6.15 mostra as componentes do vetor velocidade angular determinado pelo
algoritmo de determinacio das velocidades angulares. A Figura 6.16 mostra os deltas
dos angulos de azimute e coelevagdo do satélite. A Figura 6.17 mostra a posicdo e a
velocidade angular do fluido no interior do amortecedor de nutagdo. A Figura 6.18
mostra as componentes do vetor torque de controle. A Figura 6.19 mostra os angulos de
apontamento real e medido pelo sensor solar. Nas regides de sombra da Terra estes
angulos sofreram uma deriva devido ao algoritmo de determinacgdo das velocidades

angulares. A Figura 6.20 mostra os angulos entre os vetores: 1) eixo de rotagdo k; e

momento angular H (angulo de nutagdo); 2) eixo de rotacdo Es e velocidade angular

- -
¢: . ¢ 3) velocidade angular @ e momento angularH .

J4 a Figura 6.21 detalha as componentes do vetor velocidade angular real para
a fase de aquisi¢do. A Figura 6.22 detalha as componentes do vetor velocidade angular
determinada para a fase de aquisi¢do. E a Figura 6.23 mostra os dngulos de apontamento
real e medido pelo sensor solar para a fase de aquisicéo.



A Figura 6.24 detalha as componentes do vetor velocidade angular real para a
fase de rotina. A Figura 6.25 detalha as componentes do vetor velocidade angular
determinado para a fase de rotina e a Figura 6.26 detalha os 4ngulos de apontamento real
e medido pelo sensor solar para a fase de rotina. :

CASO 03:

Este caso € semelhante ao anterior, ou seja, utiliza as velocidades angulares
determinadas pelo algoritmo de determinagdo de velocidades e mantém o controle de
direcio e médulo do momento angular sempre ativos (tanto para a fase de aquisi¢do e
como para a fase de rotina). Entretanto, para o controle de diregdo do momento angular
(ou seja, direcd@o do eixo de rotagdo), este desabilita as leis de controle para as regides de
sombra da Terra (ao invés de habilitar as leis com o tltimo valor medido como nos
casos anteriores).

Para uma simulagdo mostrando a fase de aquisi¢fo e a fase de rotina a Figura
6.27 mostra as componentes do vetor velocidade angular real, a Figura 6.28 mostra as
componentes do vetor torque de controle e a Figura 6.29 mostra os angulos de
apontamento real e medido pelo sensor solar.

J4 a Figura 6.30 detalha os dngulos de apontamento real e medido pelo sensor
solar para a fase de aquisi¢do e a Figura 6.31 detalha os 4ngulos de apontamento real e
medido pelo sensor solar para a fase de rotina.

CASO 04:

Este caso utiliza as velocidades angulares determinadas a bordo e mantém o
controle de direcdo do eixo de rotacdo ativo na sombra usando o ultimo valor medido.
Este caso acrescenta aos outros as 16gicas de controle propostas no Capitulo 4, ou seja,
desabilita as leis de controle quando estas alcancam seus valores nominais e as hailita
novamente quando estas se desviam de seus valores nominais. Em particular, para o
controle de velocidade de rotag@o as leis de controle sd@o desabilitadas quando estas
atingem a velocidade nominal de 6 rpm para o SACI-1, a reativag@o deste controle ndo é
verificada na simulac@o pois os torques perturbadores ndo foram implementados; ja para
o controle de direcdo do eixo de rotacdo este é desativado quando o éangulo de
apontamento (dngulo do Sol) medido pelo sensor solar alcanga 1°. O éangulo de
apontamento sofre, entdo, uma deriva devida principalmente a regressdo nodal (ver
Apéndice B) e € ativado novamente quando em 2.5° para esta simulag@o.

Uma simulagdo extensa de aproximadamente 100 horas foi realizada para
mostrar esta analise. Duas transi¢des sdo percebidas na simulag@o, conforme os gréficos.

Para todo o periodo de simulagio a Figura 6.32 mostra as componentes do
vetor velocidade angular real, a Figura 6.33 mostra as componentes do vetor torque de
controle e a Figura 6.34 mostra os dngulos de apontamento real e medido pelo sensor
solar.
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Ja a Figura 6.35 detalha a fase de rotina para os angulos de apontamento real
e medido pelo sensor solar. :

A Figura 6.36 detalha os dngulos de apontamento real e medido pelo sensor
solar para primeira transicdo e a Figura 6.37 detalha estes &ngulos para a segunda
transicao.

Na Figura 6.38 temos os sinais de controle para as bobinas magnéticas
correspondentes a segunda transi¢ao.
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CAPITULO 7

CONCLUSOES E SUGESTOES PARA TRABALHOS
FUTUROS

Os objetivos gerais deste trabalho, apresentados no Capitulo 1, que
constituiam em realizar o projeto e sobretudo a simulagdo em tempo real do SCA
autbnomo de satélites artificiais com controle de atitude magnético, tendo como
aplicagdo, o mais recente projeto em desenvolvimento no INPE, o projeto SACI-1,
foram alcangados, em especial:

O ambiente de desenvolvimento MATRIXx (que inclui o projeto, a andlise, e
a simulagdo e implementagdo de sistemas de controle em tempo ndo real e em tempo
real) usado no desenvolvimento da simulagdo do SCA do satélite SACI-1 mostrou-se
vidvel e compativel com o desejado numa simulago em tempo real através da geragio
automatica de cédigo fonte em linguagem C a partir do modelamento do sistema na
forma de diagrama de blocos.

A geracdo automdtica de cddigo habilitou-nos a desenvolver e manter o
sistema a nivel de diagrama de blocos, ao invés de linhas de cédigo encripticas de
programagdo. Através da biblioteca de blocos existente no ambiente pudemos
representar os modelos do sistema com uma grande flexibilidade. Modelamento em
hierarquia de blocos nos ajudou a administrar a complexidade do projeto, possibilitando
mudangas rdpidas ao longo do ciclo de desenvolvimento.

O cédigo gerado para os modelos do SCA auténomo do satélite SACI-1 foi
executado em um computador hospedeiro (dentre eles: estacdo de trabalho HP/730-
UNIX, estagdo Alfa AXP 3100-OpenVMS, PCs-DOS/WINDOWS) na forma de uma
simulagio stand-alone acelerando a simulag@o do sistema de controle e/ou a verificagio
do cédigo antes de testar com o hardware de destino. Este c6digo foi posteriormente
dividido em duas partes (controlador e simulador) e migrado por Barbosa (1997) para
um ambiente de 2 PCs e neste simulado com éxito.

Desta forma a validag@o dos algoritmos de controle foi feita, possibilitando,
assim a corrente transferéncia por nés do c6digo validado para a plataforma de destino
(por exemplo: o Transputer T805 em linguagem de programagio OCCAM 11, o
computador de bordo do SACI-1), o que serd documentado em breve nos nossos
relatérios para o projeto SACI-1.

Foi mostrada, ainda, duas arquiteturas para realizacdo dos testes do software
de vbo (as quais tem como objetivo a validac@o deste): 1) arquitetura para os testes com
o processador na malha e 2) arquitetura para os testes com o hardware na malha (ou
seja, sensores e atuadores reais integrados com o processador de véo rodando o software
de v00). As vantagens e limitagdes destas duas arquiteturas foram também apresentadas.



130

Os modelos do sistema foram desenvolvidos em diagramas do blocos de uma
forma genérica servindo tanta para a missio SACI-1 como para outras missdes.

Em particular, desenvolvemos modelos para as equagdes dindmicas
utilizando as equagdes de Euler e, adicionalmente a estas, incorporamos as equagdes
referentes ao amortecedor de nutagdio. As equagdes cinemdticas do satélite foram
simuladas utilizando duas parametrizagdes (dngulos de Euler e parimetros simétricos de
Euler-quaternions).

Os modos de operagio referente a0 SCA do satélite SACI-1 foram alcangados
satisfazendo desta forma os requisitos da missdo.

Um lei de controle para a estabilizagio da atitude utilizando o campo
magnético desenvolvida para governar a bordo o momento de dipolo das bobinas
magnéticas, conforme proposta em Shigehara (1972), foi simulada e esta mostrou-se
satisfatéria quando aplicadas aos requisitos da missdo do satélite SACI-1.

Esta lei, desenvolvida através de uma funcdo de comutagdo, mostrou-se
adequada tanto para a fase de aquisi¢do da atitude quanto para a fase de rotina.

Adicionalmente, foi incorporado um algoritmo cinemético de determinagio
das velocidades a bordo e a partir das medidas do magnetémetro. O modelo referente ao
sensor solar analégico de dois eixo foi incorporado considerando o sensor solar do
SACI-1.

As simulagdes para um modelo com as caracteristicas do SACI-1 mostraram
a exeqiiibilidade das leis de controle. Estas foram testadas para vérias condices, como
por exemplo: 1) mantendo tanto o controle da diregdo do eixo de rotagio como o
controle do moédulo da velocidade habilitados simultaneamente para as fases de
aquisi¢do e de rotina e assumindo disponiveis as velocidades angulares reais do satélite;
2) aplicando a condigdo anterior porém utilizando o algoritmo de determinacdo das
velocidades angulares; 3) desabilitando o controle de diregdo do eixo de rotagcdo nas
regides de sombra; 4) desabilitando os controles de direcdo e médulo da velocidade
quando estes atingem suas condigdes de rotina, e ativando-os novamente ao se afastarem
destas.

Como sugestdes para trabalhos futuros, temos:

A inclusdo de novos modelos ao sistema (tornando-o genérico em relacdo aos
modelos do SCA/Ambiente) para outras missdes. Visto que estes modelos foram
realizados com uma modularidade em diagrama de blocos basta construir um novo
modelo e incluir na base de dados do sistema. Como exemplo de novos modelos temos:

1. Na dindmica do satélite: modelos referentes a painéis ou antenas desdobréaveis
ou flexiveis, etc.

2. Nos sensores: modelos referentes a um sensor de estrela, sensor de horizonte,
etc.

3. Nos atuadores: modelos referentes a uma roda de reagio, jato de gas, etc.
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4. Nos controladores: técnicas de controle nebuloso, PID, LQG/LTR, etc.;
algoritmos por minimos quadrados, ou filtro de Kalman para a determinag&o
das velocidades angulares, etc.

5. No ambiente: modelos referentes aos torques e forgas de arrastro atmosférico,
pressdo de radiagdo, gradiente de gravidade, magnético, etc.

Outra sugestdo € a realizag@o dos testes com o processador na malha (com os
sensores ¢ atuadores emulados e o cédigo de vdo rodando no processador de véo) e
posteriormente dos testes com o hardware na malha (ou seja, sensores € atuadores reais
integrados com o processador de vdo rodando o software de v60) conforme arquiteturas
apresentadas no Capitulo 5.
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APENDICE A

SISTEMAS DE COORDENADAS

Utilizamos trés tipos bésicos de sistemas de coordenadas centrados no
satélite, conforme definido por Wertz (1978), no desenvolvimento dos modelos do
Sistema de Controle de Atitude-SCA do SACI-1 que sdo: aquele fixo em relagio ao
corpo do satélite, aquele com diregSes fixas no espaco e aquele com diregdes definidas
relativo a 6rbita e ndo fixado nem em relagdo ao satélite nem ao espaco inercial.

Sistema de Coordenadas Imerciais. O sistema de coordenadas inercial
adotado € o sistema de coordenadas celestial definido relativo ao eixo de rotacio da
Terra. O p6lo norte deste sistema estd aproximadamente a 1° (um grau) da Estrela Polar.
Para este sistema de coordenadas ser completamente definido, devemos também definir
o meridiano de referéncia ou ponto de referéncia. O ponto no equador terrestre
escolhido como referéncia € o ponto onde a ecliptica, ou o plano da érbita do Sol ao
redor da Terra, cruza o Equador indo do sul para o norte, conhecida como equindcio
vernal. Esta € a diregdo paralela 4 linha do centro da Terra na diregdo do Sol no primeiro
dia da primavera.

Para os trabalhos de atitude, os sistemas de coordenadas mais importantes
estdo todos centrados no satélite. Entretanto, ocasionalmente o uso de um sistema de
coordenadas ndo centrado no satélite é conveniente, primariamente como um meio de
obter vetores de referéncia tal como o vetor campo magnético ou vetores de posi¢ao de
objetos vistos pelo satélite, tal como o Sol. Assim, o trabalho de érbita é ordinariamente
feito nas coordenadas inerciais geocéntricas, equivalentes s coordenadas celestiais
definidas acima, exceto que o centro do sistema esté no centro da Terra. O vetor posi¢io
da Terra nas coordenadas celestiais centradas no satélite é exatamente o negativo do
vetor posic¢do do satélite nas coordenadas inerciais geocéntricas.

Este sistema € utilizado no desenvolvimento dos modelos do ambiente
(incluindo os modelos do Sol, do campo magnético e da posi¢io do centro de massa do
satélite).

Sistema de Coordenadas Orbitais. Para o sistema de coordenadas orbitais
usamos o sistema l,b,n de coordenadas para o qual o plano da 6rbita do satélite € o plano
equatorial deste sistema de coordenadas. O eixo [ ¢ paralelo & linha do centro da Terra
ao nodo ascendente da érbita do satélite. O eixo n € paralelo a normal 2 é6rbita, i.e.,
perpendicular ao plano orbital, e o eixo b € tal que para os vetores unitédrios ao longo dos

eixos, E = Hx T . Devido ao fato da 6rbita do satélite ndo estar fixa no espago o sistema
l, b, n ndo € inercial. Na realidade, perturbagGes na 6rbita devidas a ndo esfericidade da
Terra (corpo central) causam uma rotagao lenta na 6rbita. Modelamos estas perturbagdes
levando em conta o coeficiente zonal J2 para propagarmos a posicdo do centro de massa
do satélite (referir-se ao Apéndice B).
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A Figura A.1 relaciona o sistema de coordenadas inercial geocéntrico com o
sistema de coordenadas orbital geocéntrico.

Eixo Polar }ﬁ
Geogrifico Jo
Satélite

Perigeu

Plano
Equatorial
Geogriéfico

L.

E

-+ Iy

Plano
Orbital

L.

Nodo
Ascendente

Equinécio
Vernal

T

Fig. A.1 - Relagdo entre o sistema de coordenadas inercial geocéntrico e o sistema de
coordenadas orbital geocéntrico.

Coordenadas fixas ao satélite. Usamos o sistema de coordenadas fixo no
satélite para definir a orientagdo dos equipamentos (hardware) de determinagdo e
controle de atitude e também como sistema no qual as medidas da atitude sdo feitas. Na
representacdo em coordenadas esféricas fixas ao satélite usamos y para representar a
componente azimute, 6 para a coelevagdo. As trés componentes do sistema de
coordenadas retangular fixo ao satélite € representada por x, 'y, z. O pélo positivo do
sistema de coordenadas € o vetor de rotagdo positivo (eixo +z) normal aos painéis
solares apds sua abertura. O eixo +x é o meridiano de referéncia o qual é tomado como
passando através de um ponto de referéncia arbitrério sobre o plano de rotagdo (equador
deste sistema de coordenadas). O eixo y é perpendicular a x e z tal que o sisterna de
coordenada segue a regra da méo direita (i.e., para os vetores unitdrios ao longo dos
eixos X, ¥, z, Z =X X y). Para os hardware sensores de atitude, ¢ a orientagdo do campo

de visada do hardware no sistema do satélite que é importante, e ndo a localizagio do
hardware dentro do satélite.
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A atitude do satélite é definida com relagdo ao plano orbital através das

coordenadas esféricas y para a componente azimute, 8 para a coelevagio e ¢ para a
rotag@o do satélite, conforme ilustrado na Figura A.2.

kod ks ‘Eixo de Rotacdo

0

Js

¥
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Fig. A.2 - Relagdo entre o sistema de coordenadas fixo ao satélite e o sistema de
coordenadas orbital.
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APENDICE B

PROPAGACAO ORBITAL

Os Elementos Keplerianos (a, e, i, Q, ®, M) s@o pardmetros que especificam
completamente o movimento do satélite. Estes elementos especificam o tamanho e a
forma da ¢rbita, e também, a orientacdo do plano orbital no espago. E, finalmente,
especifica onde o satélite estd na Orbita. A partir dos elementos Keplerianos podemos

-
calcular a posi¢do do centro de massa do satélite R = [Ry, Ry, RZ]T. A Figura B.1 mostra
uma realizac@o em diagrama de blocos referente ao modelo da propagacio analitica da
Orbita a partir dos elementos Keplerianos. A seguir analisaremos como estes elementos
variam.
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Fig. B.1 - Realizag@o em diagrama de blocos referente a propagacéo analitica da 6rbita.

B.1 - Elementos Keplerianos e Suas Variacoes

A nio esfericidade e a nio homogeneidade da Terra (Wertz, 1978; Chobotov,
1991; Brown, 1992) ¢ tratada analiticamente pela expansdo do potencial



gravitacional em uma série de harmonicos esféricos. O primeiro termo na expansio
prove a forga resultante de um ponto de massa. O segundo termo, chamado perturbagdo
J,, representa a modificagdo da forga média devido ao achatamento da Terra. Os termos
de mais alta ordem representam efeitos devido ao desvio da forma da Terra de um
simples elipséide.

A raz@o de mudanga dos elementos orbitais resultante da perturbagio J, é
convenientemente expressa em termos do movimento angular médio, n, igual i razio de
mudanca da anomalia média (Wertz, 1978):

dM 3 R, Y -32 3.,
nE_dT=n°':l+5J2(_:—) (l—ez) (l—Esmzt)] (B.1)

onde o movimento angular médio nominal, ng, é dado por:

ny = 0_“3 (B.2)

O periodo anomalistico (i.e. perigeu a perigeu) é:

P, =21/n (B.3)

e a anomalia média no tempo ¢ é
M =M+ n(t - 1tp) (B.4)

onde M, € a anomalia média na época f,. A anomalia média é medida relativa ao
movimento do perigeu. Estas equagdes se reduzem 2 forma no perturbada quando J, =
0.

Quando somente as varia¢des seculares devidas ao termo J, sdo consideradas,
a ascensdo reta do nodo ascendente, Q, no tempo ¢ é dada por (Wertz, 1978):

dQ
Q=Qo +—d—z(t—t0)
(B.5)

=Q, —%Jz n(i—e) (1 —ez)—z(cosi)(t—to)

onde a € o semi-eixo maior, e é a excentricidade, i € a inclinagdo, Rg é o raio da Terra e
{2 € Q na época 1. Na férmula acima o movimento angular médio, n, pode ser
aproximado por ng, produzindo um erro muito pequeno no segundo termo.

Se o produto dos trés termos em a, e e i na equagdo acima tiver o valor
-4.7737x10"° km™? (Wertz, 1978), a velocidade de rotacdo do nodo serd dQ/dr =
0.9856 graus/dia ou 1 rotagdo por ano. Tal érbita é chamada Sol Sincrona porque a
orientagdo do plano da 6rbita se manterd aproximadamente fixa em relacdo ao Sol
enquanto a Terra se move em sua Orbita. Assim, o satélite verd continuamente a



superficie da Terra no mesmo tempo local em qualquer latitude dada. Para a érbita ser
Sol sincrona, dQ3/dr deve ser positivo e igual a 0.9856 /dia e a inclinag@o i deve ser
maior do que 90°; isto € ela serd uma drbita retrograda.

Finalmente, a variagdo secular no argumento do perigeu, ®, quando o
achatamento da Terra € levado em consideracéo € dada por (Wertz, 1978):

dw
m—m0+—&—t—(t—to)

2
=0, +%J2 n(&) (l—ez)_2(2—§sin2 i)(t—to)

a

(B.6)

onde as varidveis a, e, i, n ¢ Rg sdo as mesmas da equagéo Equagfo B.5 e oy € o valor de
® na época fp. Para uma 6rbita equatorial, a linha dos apsides gira na direcdo do
movimento e para uma 6rbita polar ela gira no sentido oposto a0 movimento. Para i =
63.435° a linha dos apsides nao gira.

B.2 - Conversdo dos Elementos Orbitais Keplerianos para
Posigdo e Velocidade

Definindo uma matriz de rotagdo Riyx3 que leva os vetores do sistema

e I
geocéntrico inercial para o sistema orbital P,Q, W definido com origem O no centro da
Terra e cujos eixos sdo tais que:

-
P estéd no plano orbital centrado em O com dire¢do ao perigeu

-
W ¢ paralelo ao momento angular do satélite, perpendicular ao plano da
érbita
- . . y . . 2
Q forma um sistema ortogonal direto (no plano da 6rbita, perpendicular a P
e orientado na dire¢3o do movimento)
Assim, podemos escrever a matriz R que muda do sistema de referéncia
- -5 3
geocéntrico inercial para o sistema de referéncia orbital (O,P,Q, W ) como:
cocQ-swcisQ cwsQ+swcicf) swsi

R, =|-s0cQ-cocis -sosQ+cwcicQ cosi (B.7)
sis€) —sicf2 ci

onde ® é o argumento do perigeu, i € a inclinagdo da 6rbita e 2 € a ascensdo reta do
nodo ascendente. Nesta expressao c significa coseno € s seno.

- =
Escrevendo as componentes dos eixos P,Q,W em R, temos:



P, = coswcos{d —sin wcosisin Q
P, = cosmsin {2 + sin wcosicos
P, =sinwsini

8

Q, =-sin®sin 2 + coswcosicos (B.8)

—sinwcos 2 — coswcosisin Q)

0, =coswsini
W, =sinisinQ
W, = —sinicosQ

W, = cosi

Projetando o vetor ﬁ = [Ry, Ry, Rz]T (posicdo do centro de massa do satélite

- -
em relagdo ao sistema geocéntrico inercial) sobre os eixos Pe Q (Wertz, 1978; Bernard,
1995) obtemos para o caso de uma 6rbita eliptica:

ﬁ:a{(cosE—e)i’M\U—ez sinEé] (B.9)

onde a € o semi-eixo maior da érbita, e € a sua excentricidade e E € a solugdo da
equacio Kepler, dada por:

E-esinE=M (B.10)

A velocidade do satélite para uma orbita eliptica é dada por (Wertz, 1978;
Bernard, 1995):

2

V:Tﬁ-—[—sinE§+cosE\/l—e2 6} (B.11)
R‘ |

onde n € 0 movimento médio orbital.

Uma realizagdo em diagrama de blocos referente a conversdo de elementos
Keplerianos para posi¢do orbital € mostrada na Figura B.2. Esta rotina foi originalmente
escrita em Fortran e € suprida pelo pacote ORBA desenvolvido pelos membros da DMC
do INPE e reutilizada (transformada) aqui na forma diagrama de blocos a partir do qual
¢ possivel a geragdo automadtico de cddigos fonte em C ou ADA.
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Discrete SuperBlock Sample Period  Sample Skew inputs Outputs Enable Signal
Posicao Orbital 1. 0. 6 3 Parent

Autor) Silvana Vargas Prudencic
Inscituto Macienal de Pesquisas Rspaciais - INPE
Cures: © Tecnologia Espaciad Espacial e cent,

les Kepler para Vator Posicao

Angputs: uy

mﬁ-lﬂn__ outputs: v

float uit), y(1la
@ COEIN 1 %
. EINMMIAN g -

34

Bl
[oRssiticldade o . costuia

SOM = BIN{uid))s

[

EAP = SIN(MIS) )y
COMEIDAAL ]

RWCOM v SAPCONM;

SwEoM = EAP*SOM;

CHEOM = CAP*SOM)

CWOOM = CAPYCOM;

PL = CHCOM - GMBOM*CI:
[£] ¥ CWEQM « EWCOM*CI)
P3 = BAP * EI;

Ql =-EWCOM - CWEOH*CI;
Cdiaunantobarioncd Q1 =-EWSOH » CWCOMiCT,
3] = CAP * SI;
e . uids:
AN . uté);

cao_de Kepler
0 XOL = uli)'iCOB{u(7)1 - RAC)) i&é&m
[Deessiistiais | X02 = uil}'EQRT(1.e0 ~ BXCOEXC) *EXH{uiTI);
Biock pnowals yilt » PL*RO1 » Q1+X02;
Seript yi3i = P2°X01 + Q2°%01:
[Dixsentiieddade | ¥131 = PY'XOI « QI*XO2)

Fig. B.2 - Realizagdo em diagrama de blocos referente a conversio de elementos
Keplerianos para posi¢do orbital.
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APENDICE C

MODELO DO CAMPO GEOMAGNETICO

A porgdo predominante do campo magnético da Terra, B, pode ser
representado como o gradiente de uma funcéo potencial escalar (Wertz, 1978), V, isto é:

B=VV (C.1)
V pode ser representado por uma série de harménicos esféricos, como:
k n+l g
V(r.6,0)=a) (i) Z(g:‘ cosmd +h[ sin mq)) P"(9) (C.2)
n=1 \ T m=0

onde, a € o raio equatorial da Terra; gy e h" sdo chamados coeficientes Gaussianos; r,
8, ¢ sdo a distancia, coelevagdo e longitude leste geocéntrica de Greenwich; e P"(8)

sdo func¢des associadas de Legendre. Os indices n e m referem-se ao grau e 4 ordem dos
coeficientes Gaussianos, respectivamente. Os termos para n = 1 s3o chamados dip6lo;
para n = 2 quadrupdlo; para n = 3 octupdlo.

Os coeficientes Gaussianos sdo determinados empiricamente por um ajuste de
minimos quadrados do campo. Um conjunto destes coeficientes constituem um modelo
do campo. Com estes coeficientes e uma defini¢do das fungdes associadas de Legendre,

P (8) € possivel calcular o campo magnético em qualquer ponto no espago através das
Equagdes C.1 e C.2.

Wertz (1978) apresenta uma discussdo mais aprofundada dos harménicos
esféricos, mostra uma forma recursiva de célculo da fun¢do associada de Legendre e,

ainda, mostra tabelado um conjunto dos coeficientes Gaussianos para o grau 8 e ordem
8 para o ano de 1975 (IGRF 1975). E também mostra uma formulagdo geral para o

R
célculo do campo magnético B.

Apresentaremos a seguir o modelo do dipolo magnético desenvolvido para o
SACI-1.

C.1 - Modelo do Dipolo Magnético

O modelo do dipolo € obtido pela expansdo do modelo do campo até o
primeiro grau (n = 1) e todas as ordens (m = 0, 1). Assim a Equacgdo C.2 torna-se
(Wertz, 1978):
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V(r,8,0) = i[g? P’(8)+(gi cosd +h; sin )P, (8)]
r (C.3)

= —12--(g:’a3 cos®+g,a’ cos¢sin®+ hja’ sin ¢sin6)
r

O termo cos6 € apenas o potencial devido ao comprimento do dipolo g'a’

alinhado com o eixo polar. Similarmente, os termos sin@ sdo dipolos alinhados com os
eixos x e y. Podemos calcular os coeficientes Gaussianos (tabelados) através da adicdo
dos termos seculares dos coeficientes Gaussianos (também tabelados) para uma
determinada época. Utilizando dados do pacote CMT desenvolvido pela DMC do INPE
temos:

g} =-29775+18¢ (nT)
g, =-1851+10.6¢ (nT) (C.4)
h} =5411-16.1¢ (nT)

onde ¢ = (DJM + 712535)/365.2 - 1990 e DJM € a data juliana modificada.

Assim, o comprimento total do dipolo é:

1/2
a’H, =a'[g)" +g!" +h!’] (C.5)
A coelevagdo do dipolo é:
gO
8, = arccos(—’) (C.6)
H,
A longitude leste do dipolo é:
hl
o, = arctan[—é:—] (C.7)
1

Tirando vantagem da natureza dos termos dominantes do dipolo no modelo
do campo podemos aproximar o campo magnético da Terra aquele devido a um vetor

dipolo, r_ﬁ cuja magnitude e diregdo sdodadas pelas Equagdes C.5 a C.7. Assim, o
campo do dipolo em coordenadas inerciais geocéntricas (Wertz 1978), fica:

B(R) =250 [3(mR)R -5 o

N : ~
onde R € o vetor posigdo no ponto em que o campo € desejado. Devido a esta equagio

—
ser uma equagao vetorial podemos avaliar as componentes de B em qualquer sistema de
coordenadas conveniente. Avaliando o campo nas componentes inerciais geocéntricas
através do vetor unitdrio do dipolo, temos:
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sin@,_, cost .
m=|sin@_sino,, (C.9)

cosB
d
Q, = 0Oy + ;G t+0, (C.10)

onde Ogo € a ascensdo reta do meridiano de Greenwich ou o tempo sideral em
Greenwich em algum tempo de referéncia, doig/dt € a taxa de rotagio média da Terra
(360.9856469 graus/dia) e ¢ o tempo desde a referéncia.

Assim,

mR = R sin@_coso +R, sin®, sina, + R, cos@,, | (C.11)

-
onde R,, Ry, R, sdo os co-senos diretores inerciais geocéntricos de R. Assim, obtemos
as componentes do campo:

B, = a;l;l" :3(rh IAQ)Rx -sin@,, cosam]
B, = a:ﬁ 3(mR)R, -sind, sinc, | (C.12)
B, = a;}f" 3(0R)R, - cos8, |

A Figura C.1 mostra uma realizagdo em diagrama de blocos referente ao
modelo do dipolo geomagnético. Esta rotina foi reutilizada do pacote CMT escrito em
FORTRAN, desenvolvido pelos membros da DMC do INPE. Agora em diagrama de
blocos ela pode ser convertida em C ou ADA através do gerador automadtico c6digos
AutoCode.
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Discrete SuperBlock Sample Period Sample Skew Inputs  Outputs Enable Signal
Simulador do Dipolo Geomagnetico 1. 0. 5 3 Parent
Dipolo
|F2

inputs: (DLTUM,PSID Bhx,Ry.Mat)
oucputs: By

w_ paramsters: PIV1,
tloat DIJUR, TID.Mx,Ry,Rs, Bri), PIVi(

T = IDIJUM « 713835 | / 3€5.200 - 1890;

a0l » =29775 « 18.0e0°T)
Gll e -185% + 10.4e04T¢
Hil = B4il - 16.1e0*T:

HO o BONT(301°GOL ¢ G114Gil « H11*H1llt

CTM = GO1/HOf
STH o BQAT(S - CTH'CTMI!

FIM w ATANIHIL, Q1202
It (VXM < 0.0) Then

N ¥IM = FIN + PIVZ:

Endzes

AX « BDO(TSID+FIM, FIV2):

CAM © CORIAM);
BAM w EIN(AMI/

DA R = BQRT{RX*Rx + Ry*Ry * Rz*Rz))
RX = Rx/R:
RY = Ky/R:
2L« Ra/R;

PHRI & 3% ((RXICAHeRYPEAH) *ETHIRZOCTH) ; | ALY

€1 » HD*(6378160.00/R)"*3:

Bil) = CI*({PNRI*RX - ETHCAMI'le-pr
Bi2) w C1*(PHRICRY = FTMEAM) *le-91
Bt3s w C1P{PMRI®RZ - CTH) *la-3:

Fig. C.1 - Realizagiio em diagrama de blocos referente ao modelo do dipolo
geomagnético.




APENDICE D

MODELO DO SOL

O modelo da mudanga de posigo do vetor Sol € necessério na simulagio pois
€ utilizado como uma referéncia para a determinacéio da atitude do satélite. Modelos
precisos da posicdo do Sol sdo obtidos através de informagbes de efemérides, porém
esta precisdo ndo é sempre necessdria na andlise de atitude. Apresentaremos a seguir um
modelo algébrico aproximado da posi¢&io do Sol conforme descrito em Wertz ( 1978).

. O movimento médio do Sol é dado no American Ephemeris como (Wertz,
1978):

L =279.696678° + 0.9856473354(d) + 2.267x10(d%)
M = 358.475845° + 0.985600267(d) - 1.12x10"3(d?) - 7x10%(d?) D.1)
e=0.016751

onde L € a longitude média do Sol, medida na ecliptica a partir do equindcio médio da
data; M € a anomalia média do Sol; e é a excentricidade da 6rbita da Terra; e d é o
nimero de dias de efemérides desde o tempo de efemérides 1900 Janeiro 0, 12h ( Data
Juliana 2,415,0100).

Para muitos trabalhos de atitude (Wertz, 1978), o nimero de dias de
efemérides pode ser assumido igual ao nimero de dias Juliano, e a redugio do tempo
universal para o tempo de efemérides pode ser omitida. Em adic#o, os termos em d° e d°
podem ser omitidos. Uma correcdo 8L € aplicada a longitude média para achar a
longitude verdadeira, e & anomalia média para achar a anomalia verdadeira. Os dois
primeiros termos na série para 6L sio:

8L = 1.918° sin (M) + 0.02° sin (2M) (D.2)

A distincia, R, da Terra ao Sol pode ser encontrada a partir da seguinte
relagdo entre a distancia e a anomalia verdadeira, v, (Wertz, 1978):

1.495x10%(1-¢€?)
R=

km (D.3)
l+ecosv

A Figura D.1 mostra uma realizacdo em diagrama de blocos referente ao
modelo do Sol, esta rotina reutiliza o pacote ORBA escrito em FORTRAN pelos
membros da DMC do INPE, calcula a posigdo do vetor Sol no sistema geocéntrico
inercial e tem como entradas: 1) a data Juliana modificada em dias referido ao ano de
1950 e 2) a fragdo de dias em segundos, calculadas conforme realizagdo em diagrama de

blocos da Figura D.2.
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Discrete SuperBlock Sample Period Sample Skew Inputs  Outputs Enable Signal
Simulador do Sol 1. 0. 2 6 Parent

Eol

enviranmant: $I
inpute:

outputs: yi &l Xi
PATameters: (BAD, RSOL, B, PIVZ);
tloat uti), yir), BAD, REOL, MA;

€360 = 360.0)

Rewpo « uill - 1B262.560 ¢ u(}/864001

(st ALOM_AS » MOD(280.46000 o 0.9BS647480 * Feapo , £I60 |/ .ﬁa&.u_m

If (ALOM_AB < 0) Then
ALBCAR » ALGHAB + 260)
Enars;

AN_JZAN = HOD(357.52800 « 0.%85600300 ¢ Towpa . CI60 )i
It (AN_MEAN < O} Then

ARGAN = MUKERN + 3601
RodIt;

AN_MRAN_2 = AN_MEAN ¢ AH_MIDN:
IF (AN_MEAN.2 » 160) Then

AHMEAN.2 = KOD{ AN_JGEAN_2 , C3&D )¢
ondxe;

BCLI_LO » ALCMLAB + 1.915a0*SIR (AN_KEAR*RAD)
+ 0.0280*BIH(AN_KEAN_2°RAD)

SIN_BCLI_LC = SINIECLI_LOBAD) : asckata Ty

COS_RCLI_Li+ » COS{ECLI_LO*RAD! 1 N

CBL_ECLL » 13.43000 -~ 4.¢-7 * Teapa
SIN_ONL RCLI = EIN{ORL_ECLI'RAD) )
COS_OlL _ECLI » COS{OBL _BCLISRAD) 1

Y{d) = ATANZ| COS_OBL_ECLI'EIN_ECLI_LO, COS_ECLI_LO);

i IF [y(4] < O) Then | S LI a5
yidr = yi4) - PIVA;
Endrt:

y{S) = ASINt SIN_OBL_ECLI*SIN_ECLI_LO |

Y(6) = ¢ 1.00014e0 - 0.01671eG * COS IAN_KEAN*RAD)

- L.4s-d * COSIAN_MERN_2'RADI | * UNA: Baios

Y111 s yle) ¢ COS_ECLI_LO;
Y1)« yis)l * COS_OBL.ECLI * SIN_ECLI_LO:
Y131 = yfe) ¢ SIN_OBL_ECL * SIN_ECLI_LO:

Fig. D.1 - Realizag@o em diagrama de blocos referente ao modelo do Sol.

A Figura D.3 mostra uma realizagio em diagrama de blocos para teste do
modelo do simulador do Sol da Figura D.1.

D.1 - Simulacdo da Sombra da Terra

A passagem do satélite pela sombra da Terra influi no modo como as leis de
controle acionar@o os hardwares de controle de atitude. Sendo, desta forma, necessério
simular seu comportamento o qual € detectado pelo sensor solar (referir-se ao Capitulo
3). Esta rotina verifica se o satélite estd ou ndo na sombra da Terra; tem como entradas
as coordenadas da posi¢do do satélite (referir-se ao Apéndice B) e do Sol (Figura D.1)
no sistema geocéntrico inercial e tem como saida uma varidvel indicando se o satélite
estd na sombra da Terra ou iluminado pelo Sol. Esta varidvel indica ainda se o satélite
estd na regido de penumbra da Terra. Uma realizagdo em diagrama de blocos da rotina
da sombra da Terra € mostrada na Figura D.4. Esta rotina foi originalmente escrita em
FORTRAN e reutilizada do pacote ORBA.
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Fig. D.2 - Realizagdo em diagrama de blocos referente 2 atualizacio do tempo, data
Juliana e tempo sideral. '

31-MAY-97
Discrete SuperBlock Sample Period Sample Skew Inputs  Outputs Enablc Signal
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Fig. D.3 - Realizacdo em diagrama de blocos referente a um médulo de teste do modelo
do Sol.
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Discrete SuperBlock Sample Period Sample Skew Inputs  Outputs Enable Signal
Sombra da Terra I 0. 6 0 Parent

Auter: Silvamc Vargae Prudancic
Maciennl de 4 iais - DOR
Cursar ° Eopacial o Cantrole-PYR/CHC

Somnra

envirorments P1;

Dﬁ.u_n_ inpucts: (SUL, SV, U3, BAl, SA2, EAY};
eurpats: SHAD,

pazameters: (RSOL, RT):

fiset €M1,&A2,EA), §UL.5U2,5U3, RT, RSOL;

tloat EWAD)

[DAUKL] DS« SORT (NUL*EUI+AUZ*EUIEUI *KDY) |
XEUM = FU1/DSUN;

YEUN = BU2/DSTN:

ISUN = SUS/DEON)

RCOR = EALXSUN » EAZ*YSUM + KAY*ZSUN;

[sw D8 It (RCOB « 0.01 Than Sombra
BADI = REOL/BSUN, g
RSVE " EA2*LEUR - EAICYSUN,
YEVE = SAMXSUN - SALZSUN; SoeREn, rite to
TEVE = EALCYEUN - SAZIXSUN;
PEVE o {EQRT (XSVE'X5VS « YEVE*YEVS « ZISVE'LSVE) - Sombra
[0 % S ®T) /R00B)

It (ABS(PEVE) < BADI) Taan

UDIV = PEVE/RADI!

BHAD = (ACOS[UDIV) - UDIVSEQRT(1.0-DDIV'UDIV])/Pls
Else

e 5 PR IE IPEVE >= 0.0) Than
SHAD - 0.0;
Elee
BAD o 1.0
Endrt;

EnaTE;

fro W70 Tise
EHAD - 1.6y
Bndlt)

Fig. D.4 - Realizacdo em diagrama de blocos referente a rotina de simulagio da sombra
da Terra.
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APENDICE E

ALGORITMOS DE INTEGRACAO

Os modelos dindmicos criados no desenvolvimento dos Modelos do Satélite,
dos Modelos dos Ambiente e do Modelo do Controlador podem ser caracterizados da
seguinte maneira:

e Continuos
e Discretos
e Hibridos (i.e., uma combinagdo de subsistemas continuos e discretos)

A execugdo da simulagio destes modelos ou obten¢do da seqiiéncia de
solucBes para um sistema de equagdes, dadas as condi¢des iniciais e o vetor de entrada
do sistema, € direta para sistemas discretos (Integrated System Inc., 1994b). Comegando
da condigo inicial dada, realizamos iteragdes nas equacSes de estado discretas até
encontrarmos o tempo final especificado.

Achar a solugdo numérica para sistemas continuos ou hibridos, no entanto,
requer um método de aproximagio apropriado. O propdsito de um algoritmo de
integracdo ou um “solucionador” de equagdes diferenciais é calcular uma aproximacao
precisa para a solugdo exata da equagdo diferencial. Entdo a solugio é “marcada” avante
a partir de um tempo inicial e um dado conjunto de condi¢des iniciais.

Desde que todos algoritmos de integracio de sistemas continuos sdo
aproximagdes, hd um nimero de pontos importantes a considerar na escolha de um
método apropriado (Integrated System Inc., 1994b): eficiéncia computacional, erros de
truncamento e arredondamento, precisdo e confiabilidade da soluc@o e estabilidade do
algoritmo de integragdo. Apresentaremos a seguir dois integradores que sio mais
confidveis para a simulagdo de sistemas dindmicos tais como um SCA, bem como suas
caracteristicas. Ressaltamos que para a simulagdo do SCA do SACI-1, o qual inclui um
amortecedor de nuta¢do em suas equagdes dindmicas, utilizamos o0 método de integracio
Kutta-Merson de Passo Fixo, pois este mostrou-se melhorias em relacdo ao método
Runge-Kutta de quarta ordem.

E.1 - Algoritmos de Integracdo Abordados

Para uma simulacdo em tempo real usamos algoritmos de integragdo que
sejam de passo fixo, pois esta deve ser deterministica. O método Kutta-Merson de Passo
Fixo e o método Runge-Kutta de quarta ordem sdo recomendados quando um algoritmo
de passo fixo € requerido para simulagdo. Estes algoritmos estdo entre os métodos de
integracdo gerados automaticamente pelo gerador de cédigos em tempo real AutoCode
(Integrated System Inc., 1994b) no programa de aplicagdo. Apresentaremos a seguir
algumas caracteristicas destes métodos bem como suas formulagGes matematicas.
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O processo de “integrar” os modelos do sistema é conceitualmente baseado
na discretizagio de equagdes diferenciais que representam os modelos. Isto é,
dx . .y ~ . : . 1s
7 = f(x,t) € substituido por uma equagéo a diferengas aproximando a equagio bésica
t
diferencial continua para cima de uma certa ordem. As varidveis continuas x e ¢ sdo

L , : dx - Ax
substituidas por suas equivalentes discretas x, € #,, enquanto = ¢ substituido por?.
t t

Literalmente implementando este procedimento temos o método de Euler.

E.1.1 - Método de Runge-Kutta de Quarta Ordem

O método de Runge-Kutta de quarta ordem ¢ um método popular que tem
demonstrado confianga para muitos problemas. Este método trabalha bem na presenga
de néo-linearidades. Entretanto, computacionalmente ele ndo é o método mais eficiente.

O método de integragdo de Runge-Kutta de quarta ordem (Integrated System
Inc., 1994b) € um método explicito com quatro fungdes de avaliagdes por passo:

ki = hfixn, tn)
ky = hf(xa + k1/2, tn + h/2)
k3 = hf(xy + ko/2, t, + h/2)
ka=hf(xy + ks, ta+ h)
onde A = ty4) - t, € 0 comprimento do passo e a solugio é calculada como:

X = x4 k, +2k, -|6-2k3 +k,

O método de integragdo de Runge-Kutta de quarta ordem tem um erro de
truncamento local de O(#°). Este é um método apropriado quando nio € sabido muito
sobre a natureza do problema ou da solugcdo. Embora este algoritmo tem provido
seguranca para muitos tipos de problemas e € largamente utilizado, computacionalmente
ele ndo estd entre os métodos mais eficientes, porque ele ndo tem nenhum controle do
comprimento do passo ou ajuste de ordem.

E.1.2 - Método Kutta-Merson de Passo Fixo

O método Kutta-Merson de passo fixo (Integrated System Inc., 1994b)
melhora o método Runge-Kutta de quarta ordem adicionando uma quinta avaliagdo no
passo. Este método € mais preciso que o algoritmo de Runge-Kutta de quarta ordem
com uma pequena perda na velocidade computacional. Ele é implementado com as
seguintes equagdes:
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ki = hfixn, tn)
ky = hfixn + k1/3, t, + H/3)
ks = hf(xy + (ko + k1)/6, t, + h/3)
ks = hfixy + (3ks + k()/6, tn + h/2)
4 4k, + 3k, +k,
2
ks=hf(X,t,+h)
onde A = 4 - 1 € 0 comprimento do passo e a solugiio é calculada como:

4

XxX=x

X



1

3
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APENDICEF

O PROGRAMADOR DE APLICAGCOES EM TEMPO REAL

Apresentaremos o programador de aplicagdes como parte integrante do
programa de aplicagio de tempo real, construido através de um arquivo de configuragéo
padrdo/gabarito que serve como entrada para o gerador automadtico de c6digo, conforme
descrito por Integrated Systems Inc. (1994b).

“O programador executa todo o gerenciamento e controle de insercdo de
entradas, programacgdo de tarefas, colocagdo de saidas ¢ despacho das tarefas que
desempenham o trabalho do sistema de tempo real. Embora o programador possa ser
adaptado como qualquer outra parte do cédigo, a intengdo do programa € prover um
programador de tempo real genérico, combinando alto desempenho com programag&o
deterministica, prioritdria e preemptiva das tarefas da aplicagdo que tém diferentes
requisitos do tempo.

O programador de aplicagiio opera com o principio de programagdo em taxa-
monotdnica, derivando prioridades para as tarefas a partir das taxas de repetigdes para
os subsistemnas periddicos e dos requisitos de tempo para os subsistemas gatilhados. O
algoritmo assind-la alta prioridade para subsistemas com taxa de amostragem ou
requisitos de tempo mais ripidos e menor prioridade para os mais lentos (conforme a
Figura F.1). O algoritmo de taxa-monotdnica maximiza o nimero de tarefas que
conseguem completar suas operagdes em um tempo dado. Usando o algoritmo de taxa-
monotdnica, todas as tarefas periddicas completam suas operagdes se a utilizagdo da
CPU pelas tarefas nio exceder 70%.

short sample period,
high priority
Higher
‘E longer sample period.
S lower priority
B W
Lower
; sample period or
Shorter Longer timing requirement

Fig. F.1 - Algoritmo de taxa-monotdnica de programagéo.
FONTE: Integrated Systems Inc. (1994b), p. 30.
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Para operagGes consistentes e deterministicas em um ambiente de tempo real,
as subrotinas das tarefas sdo programadas e despachadas como objetos encapsulados, os
quais aceitam entradas e pdem saidas estritamente sob o controle do programador. Por
esta razdo, todas as operagdes de entrada e safda sdo manipuladas diretamente pelo
programador ¢ a transferéncia de dados entre tarefas é executada via entrada “amostrada
e segurada”. O programador € reentrante exceto para a secgdo critica, a qual nio deve
ser interrompida. O programador pode ser chamado externamente por meio de um
manipulador de interrupgdes (para aplicages de tempo real) ou por uma tarefa de
background (para simulagio).

F.1 - Subsistemas

O termo “subsistema” refere-se a entidades que sdo programadas e
despachadas para execugdo pelo Programador. O termo “subsistema” e “tarefa” podem
ser usados intercambiavelmente. Por definigdo, um subsistema é um programa objeto
programado independentemente, consistindo de um trilha computacional simples, a qual
aceita entradas e pde saidas sob o controle do Programador no tempo especificado pelo
Programador e a qual pode sofrer preempgio.

Os subsistemas sido construidos pelo gerador automitico de cédigo
(AutoCode) a partir de todos os SuperBlocos em um sistema que tenha os mesmos
requisitos ou atributos computacionais de tempo (isto &, taxa de amostragem, desvio,
requisitos de tempo, habilitado e gatilhados). Existem trés tipos de subsistemas:

® Subsistema periddico livre (free-running): o qual necessita ser executado
repetidamente em uma freqiiéncia fixa.

® Subsistema periddico habilitado (enabled): o qual necessita ser executado
repetidamente, mds somente enquanto seu sinal de habilitagdo se mantiver ativo.

® Subsistema gatilhado (triggered): o qual necessita ser executado enquanto e
quando seu gatilhador for detectado.

Através desta discuss@o, o comportamento do Programador e de seus
subsistemas € explanado em termos de interrupgdes ou interrupgdes do Programador.
Estas interrupgdes sdo implementagdes independentes, envolvendo um temporizador de
interrupgdes em hardware, uma chamada de acordar (wakeup call), ou algum outro
método para invocar o Programador. A operagdo do cddigo gerado é a mesma,
independentemente de qual método utilizado para invocar o Programador é usado.

F.2 - Fluxo de Controle no Programa de Aplicacdo

No comego, o software de inicializagdo (parte do arquivo utilitario “stand-
alone”) estabelece um tempo de ativamento das interrupgdes, linhas de tempo, filas de
prioridades, e condi¢gdes iniciais para os subsistemas preemptiveis, e o
Gerenciador/Programador entra em um estado de prontidio.
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Como ilustrado na Figura F.2, a entrada inicial € a rotina de background, a
qual espera pela primeira interrupgéo ou outra agdo de ativar (wakeup action). Quando a
ativacdo é recebida, o manipulador de interrupgdo salva o contexto interrompido, se
necessdrio, e passa o controle para o Gerenciador/Programador. O Programador checa as
entradas externas e estabelece uma lista de subsistemas a serem despachados. Ele, entdo,
pde algumas saidas externas e executa certos housekeeping antes de passar a lista de
despachos para o Despachador.

Initial Entry l

Main
Functiorv/
Initiatization

.

Background

Interrupt l

Iinterrupt . | Manager/
~| Handler Scheduler

Any ne
subsystems

9

interrupted
dispatcher

New

Dispatcher
Note: Any subsystems to dispatch with o e e
higher priority than the most recently No
Dispatcher

interrupted subsystem (if any) An

intermy ted
subsyqs ems

.
L

v Restore most

- - recently

Pre-emptible Pre-emptible interrupted
Subsystem Subsystem subsystem

. b4
Finished ST
7 ~~ Finished of*s, o Finished or™~,

. nterrupt, . Interrupt .-

\\\ /’ \\‘\ /’/‘

Fig. F.2 - Fluxo de Controle do Programa de Aplicagao.
FONTE: Integrated Systems Inc. (1994b), p. 32.

O Despachador € um pouco mais do que um grande comutador que passa o
controle para o subsistema que tem a mais alta prioridade na lista de despachos. Ele
sempre checa para ver se hd algum subsistema previamente despachado, mas
interrompido, com uma prioridade mais alta antes de despachar um subsistema



recentemente (ultimamente) programado de sua lista de despachos. Se existir, o
subsistema mais recentemente interrompido (o qual deverd ser o de mais alta prioridade
entre os subsistemas previamente interrompidos e os subsistemas recentemente
(ultimamente) programados) é restaurado pelo manipulador de interrupcdes e concedido
continuar.

Quando o subsistema termina, ele passa o controle de volta para o
Despachador, o qual despacha e restaura o proximo subsistema de mais alta prioridade,
¢ assim por diante. Se todos os subsistemas correntemente despachados e os subsistemas
previamente interrompidos terminarem antes que uma nova interrupgdo temporizada
seja recebida, o controle passa para o manipulador de interrupgGes, o qual novamente
passa o controle para o Gerenciador/Programador, o qual se executa novamente.

No caso do cédigo em ADA com tarefas representando subsistemas, o
Despachador despacha simultaneamente todas as tarefas que estdo prontas. As tarefas
em ADA tem prioridades associadas com elas, as quais determinam a disponibilidade da
CPU para cada tarefa.

Se o Gerenciador/Programador ndo tem nada para programar na préxima
interrupgio de tempo, o Programador passa o controle de volta para o manipulador de
interrupgdes. O manipulador de interrupgdes, entdo, restaura o Despachador mais
recente (se existir algum). Se restar algum subsistema que foi interrompido em parte de
sua execugdo ou que ainda estio para serem despachados, o Despachador pega o
subsistema de mais alta prioridade de seu grupo e leva-o para execugdo. Se ndo resta
nenhum despachador ou subsistema, o controle retorna para a rotina de background.”



163

APENDICE G

REENTRANCIA E PREEMPGAQ: O DESPACHADOR

Descreveremos a seguir as caracteristicas do despachador do programa de
aplicagdes em tempo real, conforme descrito por Integrated Systems Inc. (1994b).

“O programa de aplicacdo gerado € interruptivel exceto na segdo critica do
Programador. O programador € automaticamente criado pelo AutoCode usando um
arquivo gabarito/padrdo, para prover as chamadas de entrada/saida, programagio,
manuseio de erros, ¢ despachamento de servigos a partir do programa de aplicagdo
gerado. Todos os servigos exceto os de despacho dos subsistemas sdo executados na
se¢do critica. A secdo critica é mantida tio breve quanto possivel; uma das vérias razées
para isto € permitir um tempo maximo para os subsistemas se executarem.

Os subsistemas operam sob diferentes restrigdes quando comparados aquelas
do Programador de tempo-critico. Um subsistema ndo pode se executar mais
freqlientemente do que o Programador se executa e, em muitos casos, ele rodard muito
menos freqiientemente. Entretanto, o subsistema pode requerer considerdvel tempo para
cada passo de execucdo. Consequentemente, ele pode ser interrompido repetidamente
pela execugdo do programador. Assim, o cddigo do subsistema deve ser completamente
interrompivel. Ele deve ser capaz de ser interrompido pelo Programador e assim sofrer
preempedo por subsistemas de mais alta prioridade. Ele deve ser capaz de reiniciar de
qualquer ponto em sua operagao.

O tnico requisito de tempo do subsistema € que ele deve terminar sua
execucdo antes do préximo tempo que ele € enfileirado para execugdo. Um subsistema
estando pronto para rodar e simultaneamente néo tendo terminado sua execugdo, define
a condi¢cdo chamada “subsistema com overflow de tempo”. Isto € um erro catastréfico
em qualquer sistema que requer operagdes deterministicas.

O Programador pode adicionar subsistemas para a lista de despachos a
qualquer ciclo de operagdo do Programador. Entretanto, o Despachador somente remove
a subrotina da lista quando o subsistema tenha iniciado suas opera¢des. Determinéncia e
a operagdo adequada de um subsistema em preempg¢do, ambas demandam que as
entradas recebam uma operagao de amostrar-e-segurar para um subsistema somente uma
vez por execugdo, quando da primeira vez que foi enfileirado. Como resultado, uma
segunda lista, a fila de prontos, € empregada para determinar quais subsistemas terdo
suas entradas amostradas e seguradas neste ciclo. A fila de prontos € limpa e ajustada
pelo Programador de aplicagdes uma vez a todo ciclo menor.

Quando a fila de pronto € limpa, o Programador determina quais subsistemas
serdo enfileirados para despacho neste ciclo e colocam os subsistemas dentro da fila de
prontos e da lista de despachos. Note que o Programador nunca remove um subsistema
da lista de despachos; somente o Despachador tem esta incumbéncia.”






APENDICE H

SEQUENCIA DE OPERAGOES DO PROGRAMADOR

A Figura H.1 ilustra a seqiiéncia de operagdes do Programador de aplicagdes
de tempo real, a qual € descrita a seguir e foi extraida de Integrated Systems Inc.
(1994b). “O Programador € representado como um “diagrama de bolhas” (embora néo
seja estritamente uma méaquina de estado finito), porque durante a fase de “despacho dos
subsistemas” (Bolha 9 na Figura H.1), as operagdes podem ser interrompidas. Durante a
sec¢do critica entretanto, (Bolhas 1-8), ele opera de forma a uma méquina de estado. Na
discuss@o que se segue, o termo “Programador” € algumas vezes usado para se referir &
sec¢ao critica e o “Despachador” para se referir & secgao interrompivel.

At the start of every Minor Cycle
é Enable/Trigger 1,
e, SIGNAIS _F
4 Schedule _ ,
Subsystems 4 < Critical
e Section
l‘6 Signal Remote | )3
~%thspalch g
"""" T T T T '"""'"""‘:
£ Update ;
Elapsed Time H
8 Subsystem input :
Sample & Hold
| Interruptible
: Section
Key:
Conditional Step
Q Required Step © Executes only il
Required
prmsemaenes . Steps Duplicated in
O ;gztﬁf:: dSltJFe(: Proper : ! Secondary Processors in
(Expanded later) R + Multiprocessing Environment®
* If available on system

Fig. H.1 - Seqiiéncia de operagdes do programador.
FONTE: Integrated Systems Inc. (1994b).
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Desde que os primeiros oito passos na operagdo do Programador sio ndo-

interrompiveis (passos criticos) € uma politica da Integrated Systems, Inc. otimizar o
cédigo critico para um desempenho méximo e para se executar na mesma quantidade de
tempo em todos os ciclos. Isto minimiza as flutuagdes nas saidas e evita problemas de
desempenho. :

L.

Lé as Entradas Externas

Bolha 1: Como primeiro passo na entrada ou reentrada, o Programador coleta
as entradas externas do sistema assim elas podem ser usadas pelos subsistemas
programados sem um atraso no menor ciclo. (Por defini¢do, o tempo de menor
ciclo da aplicag@o € o ciclo minimo do Programador, um intervalo de tempo
criado a partir das taxas de amostragens e requisitos de tempo de todos os
SuperBlocos no sistema. O Programador se executa exatamente uma vez
durante cada menor ciclo.)

Verifica os Gatilhos e Habilitagcoes

Bolha 2: Na seqiiéncia, o Programador se prepara para programar oOs
subsistemas, primeiro determinando quais subsistemas gatilhados e habilitados
estdo elegiveis para se executar durante este menor ciclo. Este passo nio é
desempenhado para sistemas que ndo tenham subsisternas habilitados ou
gatilhados. Para subsistemas habilitados, o Programador verifica o estado do
subsistema: se o estado é bloqueado (i.e., pronto para executar mas esperando
por um sinal de habilitagdo), o subsistema estd pronto para executar; se o sinal
de habilitacdo estd fixado, o Programador enfileira-o para execugao.

Entretanto se o subsistema estd em um estado ocioso € o sinal de habilitagdo €
verdadeiro, o Programador deve determinar se o tempo correto chegou para
este subsistema se executar. Se ainda nZo estd no tempo, o subsistema espera
no estado ocioso até que seja seu tempo para se executar.

Para subsistemas gatilhados, se o sinal de gatilho é verdadeiro, o Programador
verifica o estado do subsistema e procede apropriadamente para o tipo de
subsistemna. Neste estdgio, é suficiente notar que quando o sinal de gatilho €
recebido e o subsistema gatilhado estd em um estado bloqueado esperando por
um gatilho, o Programador enfileira-o para execugdo. Se o subsistema
gatilhado estd em um estado ocioso, o subsistema € também enfileirado para
execucdo, mas suas saidas serdo ou nio colocadas dependendo do tipo do
subsistema.

Limpa a Fila de Prontos

Bolha 3: Neste ponto, o Programador limpa a fila de prontos para todos os
subsistemas. A fila de prontos é estabelecida pelo Programador na Bolha 4 e
usada na Bolha 8 para determinar quais subsistemas devem ter suas entradas
amostradas-e-seguradas atualizadas.

4. Programa os Subsistemas
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Bolha 4: A seguir, o algoritmo de programagio é executado. Para a

programagdo de cada subsistema, o Programador verifica o tempo de overflow

(quando um subsistema ainda est4 rodando mesmo que é o seu tempo para

comegar a rodar seu préximo ciclo; isto &, a duragdo de execugio do

subsistema se prolongou por um tempo maior do que seu ciclo de tempo). Para

cada subsistema, o Programador também verifica todo o critério que ‘determina
se 0 subsistema esté para ser despachado.

Estes critérios sdo:
® Peri6dico Livre (free-running)
e Habilitado
e Gatilhado
¢ Continuo
Escreve as Saidas Externas e Sinaliza Despacho Remoto

Bolhas 5§ & 6: O Programador chama a rotina de saida externa para colocar
todas as saidas do subsistema a todo menor ciclo. Somente em implementagdes
com multiprocessador, a lista de despachos e o sinal de despacho remoto sdo
colocados para os processadores secunddrios (Bolha 6) para sinalizar a
disponibilidade da lista de despachos e marcar o comego da execugio do
subsistema.

Atualiza o Tempo Transcorrido e “Amostra & Segura”

Bolhas 7 & 8: Em implementagdes em multiprocessadores, todo Programador
de subsistema do processador secundério pode ou ndo necessitar desempenhar
uma atualizacdo do tempo transcorrido (Bolha 7), mas serd requisitado
desempenhar uma operagdo de “amostra e segura” na entrada do subsistema
(onde o Programador 1€ as entradas e segura as saidas para uso pelo
subsistema, Bolha 8) e um despacho do subsistema (Bolha 9). O Programador
atualiza o contador de tempo transcorrido (Bolha 7), se requerido. Bolha 8: o
Programador em cada processador consulta a fila de prontos para executar uma
operagdo de amostrar-e-segurar nas entradas do subsistemna para os subsistemas
que tenha sido adicionados na lista de despachos. Por razdes de determinéncia,
os subsistemas restantes na lista de despachos de um ciclo anterior ndo terdo
suas entradas amostradas novamente. Este passo € o fim da secgio critica.

Despacha os Subsistemas

Bolha 9: O Despachador é reentrante e pode ser interrompido em qualquer
ponto em suas operacOes. Este passo reentrante aceita a lista de despachos e
enfileira as subrotinas para execugédo. Este passo também inclui a execugdo das
subrotinas, as quais podem ser interrompidas/sofrer preempgdo a qualquer
tempo.”
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