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Resumo

Durante uma missao, a onentacao de um satehte pode ser
perturbada por torques externos de origem gravitacionais, magneéticas
ou atmosfericas, logo, ¢ necessario um sistema de determinagio ¢
controle de atitude a fim de commgir os impactos de tais disturbios,
estabilizando a onentacido e o comportamento do satehite. Em satélites
simples, como 0 NANOSACT-BR, a atitude pode ser determinada via
metodos estimadores classicos TRIAD e QUEST. Entretanto, a
determinaciao de atitude esta sujeita a ruidos e imprecisao de medidas
porém pode-se contornar este problema por melo de um processo de
filtragem junto aos estimadores de atitude. Devido a sua larga
aplicacao no campo da engenhana aeroespacial e robustez, opta-se
pelo Filtro de Kalman, formulado no espaco de estados. Esta filtragem
visa aproximar a atitude determinada da real e manter a integridade da
estimativa da atitude contornando os disturbios. Para 1550 o filtro deve
ter conhecimento sobre o modelo da dinamica do sistema, bem como
uma descricao estatistica sobre ruidos ¢ erros presentes no sistema ¢
nas medidas.

Espaco de Estados

Representar um sistema dinamico no espago de estados ¢
muito conveniente para analise ¢ projeto de sistemas de controle
complexos, pois correlaciona-se multuplas entradas ¢ saidas na forma
matricial como segue:
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onde x(t) é a taxa de variacdo do vetor estado, x(t), u(t) corresponde
ao vetor de controle e v(t) refere-se ao vetor de saida do sistema. As
matrizes A, B e C relacionam os vetores de estado, controle ¢ saida
conforme a dinamica do sistema.

Filtro de Kalman

O Filtro de Kalman trata-se de um método recursivo o qual
estima o estado de um sistema dinamico com base em uma seéne de
mediadas, ¢ divide-se basicamente em duas etapas:

* Fase de predicio ou propagacio: utiliza-se o estado previsto para
fazer uma proxima estimativa,

* Fase de atualizacio: uma nova sénie de medidas ¢ usada para melhor
a predigao corrente ¢, entdo, cnar uma estimativa de estado mais
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Resultados

Até o presente momento do andamento do projeto,
tem-se apenas resultados de simulacao TRIAD e QUEST (figuras 1 e 2
respectivamente) sendo possivel concluir que o método QUEST
apresenta melhor desempenho em comparacao ao método TRIAD. Nas
figuras 1 e 2, o sinal l6gico em azul indica quando o sistema de
controle esta ligado (nivel baixo) ou desligado (nivel alto).
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Figura 1 — Resposta via TRIAD.

Crbital attitude error - Euler angle

180 | |

160 —

140 -

120 —

—_
=
L)

g0 —

GO — —

20— —

[3 I I I I I I I I

0 2 4 G a 10 12 14 16
Time [hours)

Figura 2 — Resposta via QUEST.

Consideracoes finais

Devido ao fato de a dinamica do satélite ndo se
tratar de um sistema linear, tornou-se complexa a implementacao do
Filtro de Kalman. Entretanto, a solucéo a este problema € conhecida: o
Filtro Estendido de Kalman, o qual iIncorpora um processo de
linearizacao do sistema. Quando implementado o Filtro de Kalman,
espera-se determinar a atitude do satélite com maior precisao
otimizando o desempenho de estabilizacao e manutencao da atitude.

SICCRS 2013 — Seminario de Iniciacao Cientifica do CRS



