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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento completo, desde a modelagem matemadtica até a va-
lidacdo experimental do Sistema de Determinacdo e Controle de Atitude para o nanosatélite
padrao CubeSat 2U denominado AllSpark, desenvolvido para a competi¢do CubeDesign 2025
promovida pelo Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais. Inserido no contexto do New Space,
o projeto adota uma arquitetura baseada em componentes comerciais de baixo custo, utilizando
o microcontrolador ESP32 e o motor brushless Nidec 24H acoplado a uma roda de reagdo. A
metodologia compreende a identificacdo de sistemas caixa-cinza para a caracterizacdo dina-
mica do atuador, o projeto de um controlador Proporcional-Integral via alocagcdo de polos e a
implementa¢do de um Filtro de Kalman Linear adaptativo para a fusdo sensorial de giroscépio
e magnetometro. As simulagdes numéricas demonstraram um tempo de acomodacgdo de 10,84
segundos e erro em regime permanente inferior a 0,3 graus, atendendo aos requisitos tedricos da
missdo. Os ensaios experimentais realizados no Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais vali-
daram a funcionalidade do sistema na estabilizacao (detumbling) e no apontamento necessario
para a carga util de detec¢cao de 6leo, embora tenham evidenciado divergéncias de desempenho
dindmico atribuidas a concorréncia de processos no firmware sem uso de Sistema Operacional
em Tempo Real e limitagdes na manufatura eletronica. Conclui-se pela viabilidade técnica da
aplicacdo de hardware acessivel para controle orbital académico, desde que observados rigoro-

sos critérios de integracdo de software de tempo real.

Palavras-chave: CubeSat. ADCS. Controle de Atitude. Filtro de Kalman Linear. ESP32.



ABSTRACT

This work presents the complete development, from mathematical modeling to experimental
validation, of the Attitude Determination and Control System for the 2U CubeSat nanosatellite
AllSpark, developed for the CubeDesign 2025 competition organized by Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais. Framed within the New Space context, the project adopts an architecture
based on Commercial Off-The-Shelf components, employing the ESP32 microcontroller and a
Nidec 24H brushless motor coupled to a reaction wheel. The methodology comprises gray-box
system identification for actuator dynamic characterization, the design of a Proportional-Integral
controller via pole placement, and the implementation of an adaptive Linear Kalman Filter for
gyroscope—magnetometer sensor fusion. Numerical simulations demonstrated a settling time of
10.84 seconds and a steady-state error below 0.3 degrees, meeting the mission’s theoretical re-
quirements. Experimental tests conducted on INPE’s air-bearing table validated the system’s
functionality in detumbling and in the pointing required by the oil-detection payload, although
they revealed discrepancies in dynamic performance attributed to process concurrency in the
firmware due to the absence of a Real-Time Operating System and to limitations in electronic
manufacturing. It is concluded that the application of affordable hardware for academic orbital
control is technically viable, provided rigorous real-time software integration criteria are ob-

served.

Keywords: CubeSat. ADCS. Attitude Control. Linear Kalman Filter. ESP32.
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1 INTRODUCAO

A industria aeroespacial contemporanea vivencia uma mudanga de paradigma significa-
tiva, impulsionada pelo fendbmeno denominado New Space. Esse movimento tem fomentado a
miniaturizacio de tecnologias e a padronizacgdo de plataformas, permitindo que universidades e
centros de pesquisa de nagdes emergentes tenham acesso ao desenvolvimento de missdes orbitais
(Paikowsky, 2017). Uma dessas plataformas que emerge neste contexto estdao os nanosatélites,

satélites pequenos e que operam em Orbita baixa.

Dentro da classe de nanosatélites, popularizou-se os CubeSats, um tipo de satélite que
foi desenvolvido em 1999 com intuito de tornar a ciéncia espacial mais acessivel a estudantes.
Seu nome faz jus as sua principal caracterisitca, que é o formado cibico. Apesar desta categoria
de satélites ser muito pequena e ter sido projetada para fins educacionais, seu desenvolvimento
atingiu nivel de maturidade que possibilita missdes reais praticas. Para que isso seja possivel, os
diversos sistemas que operam dentro de um satélites devem operar dentro do espaco limitado de
um CubeSat (Malisuwan; Kanchanarat, 2022).

Dentro da arquitetura de um satélite, o Sistema de Determina¢do e Controle de Atitude
(ADCS) desempenha um papel critico, sendo o subsistema responsdvel por estabilizar e orientar
o satélite conforme os requisitos de missao, neutralizando as perturbacdes dindmicas inerentes
ao ambiente de Orbita terrestre baixa (Low Earth Orbit - LEO) (National Aeronautics and Space
Administration, 2024).

O presente trabalho insere-se neste contexto de inovacdo e desafio técnico, documen-
tando o processo de pesquisa, desenvolvimento, modelagem e implementacao do ADCS do sa-
télite AllSpark !. Esse nanosatélite, de padrio 2U (100x100x200mm), foi concebido pela equipe
de alunos de engenharia do Instituto Federal de Minas Gerais (IFMG), com o objetivo precipuo
de participar da competi¢do CubeDesign 2025, promovida pelo Instituto Nacional de Pesquisas
Espaciais (INPE) 2. O principal desafio na implementacio desse ADCS reside na particularidade
do Projeto do AllSpark, que possui caracteristicas proprias de arquitetura interna, bem como

missdo e objetivos, que devem atender especificamente aos requisitos do CubeDesign 2025.

A carga util desse satélite € composta por uma camera e méodulo de processamento,
responsdvel pela missdo de detec¢do e monitoramento de manchas de 6leo em superficies oce-
anicas, e a identificacdo de embarcagdes poluidoras através de visao computacional embarcada.
Para que tal missdo seja exitosa, € necessario que a plataforma mantenha controle de dire¢ao,
apontando corretamente a cAmera para a terra, e, sendo capaz de apontar para o sol os sistemas
de recarga energética. Os testes de validacao aos quais o satélite serd submetido dizem respeito
apenas ao apontamento para o Sol, e teste de estabilizacdo para velocidade angular inicial nao

nula.

https://www.instagram.com/allspark.ifmg/

2 https://www.gov.br/inpe/pt-br/eventos/cubedesign-2025/



Capitulo 1. Introdugdo 15

A realizacdo deste trabalho justifica-se sob trés perspectivas fundamentais: técnica, es-
tratégica e académica. Sob a dtica técnica, o desenvolvimento de um controlador de atitude
robusto € imperativo para superar as restri¢coes fisicas do projeto AllSpark. Validar algoritmos
de controle em um cendrio que envolve dinamica rotacional, sensores ruidosos e atuadores reais
contribui para o preenchimento de lacunas de conhecimento pratico na engenharia de sistemas

embarcados criticos.

Sob a perspectiva estratégica, o dominio de tecnologias para o conceito New Space € vital
para a soberania nacional. O desenvolvimento de solu¢cdes economicamente vidveis para peque-
nos satélites capacita o pais a atender demandas urgentes, como 0 monitoramento da Amazonia

Azul e de desastres ambientais, reduzindo a dependéncia tecnoldgica externa.

Por fim, a justificativa académica reside na oportunidade de submeter a teoria de controle
aprendida em sala de aula ao crivo de especialistas. A participacdo no CubeDesign e a realiza-
¢ao dos testes nas instalacoes do INPE promovem uma troca técnica valiosa entre estudantes e
profissionais do setor aeroespacial, elevando o nivel de maturidade dos projetos universitarios e

fomentando a formacao de recursos humanos qualificados para a industria nacional.

1.1 Objetivos

O objetivo geral deste trabalho consiste no projeto, implementacdo e validagao funcio-
nal de um sistema de controle de atitude para o satélite AllSpark, assegurando o cumprimento
dos requisitos operacionais de estabilizacdo e apontamento estabelecidos pelo regulamento da
competicdo CubeDesign 2025.

1.2 Objetivos especificos

Os objetivos especificos seguem a seguinte metodologia:

* Avaliar e selecionar componentes comerciais de baixo custo (Commercial Off-The-Shelf -
COTS) compativeis com as restricdes de volume e energia do CubeSat AllSpark.

* Modelar matematicamente a dinamica rotacional do satélite.

» Caracterizar experimentalmente o atuador inercial (roda de reagdo).

* Desenvolver a sintese do controlador de atitude.

* Projetar o algoritmo de estimagdo de estados para fusdo sensorial.

* Implementar os algoritmos em sistema embarcado.

* Validar o desempenho por meio de simulacdes numéricas em malha fechada.
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* Verificar experimentalmente o protétipo fisico em testes de bancada nas instalagdes do
INPE.

1.3 Posicionamento deste Trabalho

Este trabalho se distingue e contribui para o estado da arte ao documentar e implementar
o ciclo completo de desenvolvimento de um ADCS pratico e integrado, sob os requisitos e res-
tricoes de uma competicao nacional (CubeDesign 2025). O apéndice A.2 lista os desafios e mis-
soes do CubeDesign 2025. A abordagem adotada parte da modelagem matemadtica e simulacao
(MATLAB/Simulink), passa pela selecao e teste empirico de componentes COTS alternativos
(Motor Brushless A2212, Motor BLDC NIDEC 24H, sensor MPU6050, controlador ESP32), e

avanca para a implementacao do controle digital e 16gica de dessaturagdo.

Diferente de estudos puramente tedricos ou focados em um tnico subsistema, este pro-
jeto enfrenta os desafios da integragdo sistémica — conjugando sensores, atuadores (roda de rea-
¢d0), unidade de processamento (ESP32) e algoritmos — para construir um protétipo funcional e
validado em bancada. Portanto, a principal contribuicao reside na sistematiza¢ao de um processo
de desenvolvimento acessivel e replicavel para um ADCS de eixo unico, servindo como um guia
pratico, e um caso de estudo para futuras equipes académicas e pequenos projetos nacionais no

ambito do New Space.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA
2.1 Arquitetura e Restricoes de Nanosatélites

A base para o desenvolvimento de nanosatélites modernos fundamenta-se na utilizacao
intensiva de componentes comerciais de prateleira (Commercial Off-The-Shelf - COTS) e na pa-
dronizagdo de interfaces. Embora o conceito de New Space tenha alterado a dindmica de mercado
através da reducdo de custos e aceitacao de riscos calculados, para a engenharia de sistemas, o
impacto central reside na arquitetura modular (Paikowsky, 2017).

Figura 1 — A esquerda um CubeSat de tamanho 3U (300x100x100mm), e 4 direita um P-POD
para lancamento deste CubeSat

Fonte: Colorado Student Space Weather Experiment, 2012. Disponivel em:
<https://lasp.colorado.edu/csswe/overview/>. Acessado em: 04 de fevereiro de 2026.

O padrao dominante é o CubeSat, definido pela CubeSat Design Specification (CDS)
como um satélite composto por unidades ctbicas de 100 x 100 x 100 mm (1U) e massa de até
1,33 kg por unidade (1.330g/1U) (The CubeSat Program, California Polytechnic State Uni-
versity, 2022). A norma CDS estabelece restricOes mecénicas e elétricas rigidas para garantir
a compatibilidade com dispensadores de langamento (P-PODs). Essas restricdes geométricas
impdem desafios severos ao Subsistema de Determinacdo e Controle de Atitude (ADCS): o
pequeno momento de inércia torna a plataforma suscetivel a altas taxas de rotacdo devido a
perturbagdes externas, enquanto o volume limitado restringe o tamanho de rodas de reacdo e
baterias, limitando a energia empregada no controle e o tempo de operacao (autonomia) (Heidt
et al., 2000).

A execu¢do bem-sucedida de qualquer missao de satélite depende criticamente da capa-
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Figura 2 — Visao esquemdtica da linha do tempo inicial da missio CSSWE, indicando os eixos
e direcdo de rotacao necessdrios missao CSSWE

{T+304)
v liBg) Begin
(DTeﬂlgjmem Power Stabilization, science ops
Starllt-xp Beacon Eegln B
(T+12h) (, _'_l \
Antenia "/ (TH1ady o))
(T-D) Deploymeant GN Cortact,
Launch Spacecraft
Commissioning

Fonte: Colorado Student Space Weather Experiment, 2012. Disponivel em: <https://www.eoportal.org/satellite-
missions/csswe>. Acessado em: 04 de fevereiro de 2026.

cidade de orientar-se e estabilizar seu momento inercial no espago. O Sistema de Determinacao
e Controle de Atitude (ADCS) € o subsistema responsdvel por esta funcdo, assegurando que
a plataforma - e, por consequéncia, sua carga util - aponte na direcdo desejada, resistindo as

perturbagdes do ambiente orbital (National Aeronautics and Space Administration, 2024).

2.2 Fundamentos da Determinacao e Controle de Atitude (ADCS)

A determinacdo de atitude envolve estimar a orientacdo tridimensional do satélite em
relagdo a um sistema de referéncia inercial ou orbital. Wertz (1978) estabelece os fundamen-
tos desta disciplina, definindo os sistemas de coordenadas essenciais: o sistema inercial (ECI),
fixo nas estrelas; o sistema orbital (LVLH), fixo no centro de massa do satélite e alinhado com
o vetor local vertical e horizontal; e o sistema do corpo (body frame), soliddrio a estrutura do
satélite. Em CubeSats, o uso de sensores MEMS (Micro-Electro-Mechanical Systems) de baixo
custo, como o giroscopio/acelerdmetro MPU6050, impde desafios adicionais devido ao seu ru-
ido significativo e drift temporal, demandando estratégias avancadas de filtragem e calibracao
(Nirmal et al., 2016; Kornienko; Sabziev, 2023). A fusdo de dados de multiplos sensores - como
giroscopios, magnetometros e sensores solares - para obter uma estimativa precisa e robusta
da atitude € um problema cldssico, frequentemente resolvido com filtros de estimacdo Gtima,
como o Filtro de Kalman Estendido (EKF) ou seu variante para atitude, o Multiplicative EKF
(MEKF)(Markley; Crassidis, 2014).

O controle de atitude, por sua vez, trata de comandar os atuadores para alcangar e manter
a atitude desejada.A dinamica rotacional do satélite € descrita pelas Equacdes de Euler, que, no

caso de um corpo rigido equipado com rodas de reacdo, podem ser escritas como

Jo+ox (Jo+hy,) = Tex — hy, (2.1)
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onde J € R3*3 ¢ a matriz de inércia expressa no referencial fixo ao corpo, ® € R3 é o vetor
velocidade angular do satélite, &,, € R? é o momento angular total armazenado nas rodas de
reacdo e /,, representa a taxa de variacdo desse momento, isto é, o torque de controle aplicado

ao corpo por meio do acionamento das rodas.

Nesta expressdao, a notacdo em negrito indica vetores (letras mindsculas) e matrizes
(letras maitsculas). O termo J @ corresponde a um produto matriz—vetor, enquanto o termo
W X (J o+ hw) representa o produto vetorial entre o vetor velocidade angular @ e o vetor
Jo + h,,. O simbolo “x” denota o produto vetorial (cross product), o qual é anti-comutativo,

iStoé, W XV=—VXQ.

Finalmente, Ty retine os torques externos perturbadores atuantes sobre o satélite, tais
como o torque de gradiente gravitacional, o arrasto atmosférico e a pressdo de radiacdo solar.
Salvo indicag¢do em contrdrio, todas as grandezas sdo expressas no referencial fixo ao corpo. O
principio fundamental do controle por rodas de reagcdo € que, ao variar a velocidade de rotacao
de uma massa interna (volante inercial), um torque de reacao igual e oposto € aplicado ao corpo

do satélite, permitindo mudancas de atitude sem ejecao de massa (propelente).

2.3 Atuadores para Controle de Atitude: Rodas de Reacao e Dessaturacao

Dentre os atuadores utilizados para controle ativo de atitude sdo conhecidos (Khan et
al., 2022):

* Magnetorquers: Bobinas que interagem com o campo geomagnéticoque interage com o
campo magnético terrestre, produzindo torque. Sio comumente implementados como bar-
ras magnéticas (magnetic torque rods) alinhadas com os eixos do satélite ou bobinas de ar.

Nao funcionam em O6rbitas distantes da Terra, e ndo operam em 3 eixos simultaneamente.

* Propulsores a Gas/Quimicos: Propulsores expelem massa para gerar reagcdo. Em Cube-
Sats, incluem propulsores a gas frio, propulsores quimicos miniaturizados, propulsores
eletrotérmicos e propulsores idnicos. Oferecem controle preciso mas t€m vida util limi-

tada pelo propelente disponivel.

* Gravit Gradient Boom: utiliza o gradiente gravitacional da Terra para estabilizacdo pas-
siva. Uma haste extensivel desloca o centro de massa do satélite, criando um torque res-

taurador que mantém uma orientagdo preferencial em relacdo ao planeta.

* Rodas de Reacao: Motores elétricos acoplados a volantes de inércia. Permitem controle

fino e continuo, sendo ideais para missdes de apontamento preciso.

O uso de Roda de reagdo € particularmente adequado para CubeSats que demandam

apontamento estdvel e rdpido, como € o caso do satélite AllSpark para as missdes do Cube-
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Figura 3 — Tabela comparativa de motores comerciais comuns na aplicacao de CubeSat

DBH-0472 | 16BHS 2A T .01 | 10285012B EC10 ECX
g . 44 l e 24‘\"//";
Manufacturer Moog Portescap Faulhaber Maxon Maxon
Max Torgue [mMN m] 3.5 4.0 9.22 15.6 5.18
Max Speed [rpm] 11,090 33,770 33,600 57,100 35,500
Saturation Torque [MN m] 1.0
Saturation Speed [rpm] 9,900 25,300 29,900 53,400 28,600
Diameter [mm] 12 16 10 10 8
Mass [g] 11.3 33 9.4 13 6

Fonte: Jr., 2020.

Design. Esse tipo de atuador destaca-se por oferecer precisdo, baixo consumo de poténcia e

capacidade de gerar torque continuo.

A escolha do motor € critica para o desempenho da roda de reagdo. A escolha do motor
para este projeto foi baseada na avaliagcdo de solucdes off-the-shelf disponiveis no mercado e de
baixo custo. Solu¢gdes como o motor brushless A2212, oferecem alto torque e velocidade termi-
nal e sdo documentadas em protétipos académicos (Prindle, 2023), ja motores industriais como
a série 24H da NIDEC trazem vantagens em termos de integracdo, por incorporarem encoder
e controlador, simplificando a implementacdo, porém nao possuem documentagao ade uso em
CubeSats. Outras séries de motores como o EC10, ECX e 16BHS também foram avaliados por
jé serem documentados em trabalhos académicos, e apresentam velocidade terminal alta e tor-
que suficiente para aplicacdoes em CubeSats, porém nao estdao disponiveis no mercado nacional
(Jr., 2020).

Além da escolha do motor, para fins de validacao € necessdrio a modelagem do motor,
para verificar se atende aos requisitos de missdo, e nesse sentido foram verificadas referéncias
académicas de modelagem desses motores. A modelagem precisa do motor envolve conhecer
sua constante de torque (K;), resisténcia de armadura e inércia do rotor, e pode ser conjecturada
a partir de datasheets (NIDEC CORPORATION, 2023), porém considerou-se essencial teste
em bancada para validar os valores e para propiciar simulacdes fatidicas através de softwares
como SolidWorks e MatLab/Simulink.
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Para o processo de modelagem do motor, utilizou-se a identificacdo do sistema baseado
na selecao do modelo que melhor explica o comportamento de um sistema real a partir de dados
experimentais de entrada e saida. Em teoria de sistemas, normalmente € utilizado o termo caixa-
preta para indicar que o comportamento interno do sistema é desconhecido, sabendo-se apenas
as entradas e saidas. Para o caso de um motor, hd ampla gama de trabalhos de modelagem e co-
nhecimento de funcionamento interno difundido. Ao agregar essas informacdes na modelagem,
considera-se o0 modelo como caixa-cinza. Diferente dos modelos caixa-preta, que nao refletem
a estrutura fisica interna, os modelos caixa-cinza utilizam leis basicas da fisica para descrever a
dindmica do sistema, restando apenas a estimacao de parametros desconhecidos via otimizacao
numérica (Katayama, 2005; Overschee; Moor, 1996; Bedendo et al., 2011).

Um desafio inerente ao uso de rodas de reagdo € o fendmeno da saturacdo. Torques pertur-
badores seculares (como o arrasto atmosférico em LEO) transferem momento angular continu-
amente para o sistema. Quando uma roda atinge sua velocidade maxima, ela perde a capacidade
de gerar torque naquela direcdo. A solucdo para este problema € a dessaturacdo (momentum
dumping), que consiste em aplicar um torque externo para reduzir o momento angular acumu-
lado nas rodas, sem perturbar a atitude do satélite. A estratégia mais comum para CubeSats
emprega magnetorquers — bobinas que interagem com o campo magnético terrestre — seguindo
a "lei do produto vetorial"(cross-product law), onde o torque magnético é comandado para ser
proporcional ao produto vetorial entre 0 momento angular das rodas e o campo magnético local
(Sidi, 1997). O trabalho de (Bringhenti, 2016) apresenta uma andlise detalhada de técnicas de

dessaturacdo aplicadas, constituindo uma referéncia valiosa.

Para o presente projeto a aplicacdo de técnicas de dessaturacdo por magnetorquer se
torna invidvel pela complexidade e curto tempo para desenvolvimento, sendo a alternativa con-
siderada, a manipulagdo do momento de inércia do volante inercial que serd desenvolvido para
a roda de reacdo. Essa avaliacdo considera as capacidades de torque e velocidade do motor es-
colhido, bem como o momento inercial do satélite. Como ambos os valores sdo desconhecidos,
a avaliacdo do momento de inércia do volante inercial se dia de forma empirica por meio de

simulacoes e testes em bancada.

2.4 Implementacao Pratica: Desafios em CubeSats com COTS

A implementacdo de um ADCS em um CubeSat 2U, como o projeto AllSpark, impde
uma série de restricdes préticas severas que diferenciam seu projeto de solucdes para satéli-
tes convencionais. As limitagdes de volume, massa e poténcia exigem uma selecdo criteriosa
de componentes e uma integracao compacta. A op¢ao por componentes COTS, embora reduza
custos e acelere o desenvolvimento, introduz incertezas quanto a confiabilidade no ambiente es-
pacial hostil. Estudos sobre a radiacdo em CubeSats, como os de Kiernan et al. (2021) e Likar
et al. (2010), mostram que microcontroladores como o ESP32 podem operar em LEO por mis-

soes de curta duracdo, desde que protegidos por blindagem e acompanhados por estratégias de
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software tolerantes a falhas (watchdog timers, reinicializa¢des periddicas). Considerando ainda
0 ambito do CubeDesign, e a popularidade do ESP32 em projetos académicos, optou-se por

utilizar este controlador embarcado.

A implementacio digital do controlador adiciona outra camada de complexidade. E ne-
cessdrio transpor 0 modelo continuo, que pode ser projetado em espaco de estados (Ogata, 2010),
para o dominio discreto, considerando os efeitos do periodo de amostragem, atrasos de compu-
tacdo e a natureza do segurador de ordem zero (ZOH) do atuador. A obra de (Franklin; Powell;
Workman, 1998) € a referéncia fundamental para este processo de discretizagdo. Os algoritmos
de controle de satélites de 6rbita baixa sao implementados de forma eficiente em um microcon-
trolador, frequentemente utilizando um sistema operacional de tempo real (RTOS) para gerenciar
tarefas concorrentes de sensoriamento, processamento e atuacio. E possivel ainda o nio uso de
RTOS, através de andlise de engenharia de software, calculando-se os ciclos de execugao de

cada processo no firmware.

2.5 Controle de Sistemas Dinamicos

Em plataformas de baixo custo como o CubeSat AllSpark, o uso de microcontroladores
implica que o sinal de controle é processado em intervalos discretos de tempo. Para tratar dessa
natureza discreta, esse trabalho considera a teoria de controle discreto, adotando um ZOH (Zero
Order Holder - Segurador de Ordem Zero). O Segurador de Ordem Zero (ZOH) € o modelo ma-
temético que descreve a conversio de um sinal discreto u[k] em um sinal continuo (), mantendo

o valor constante entre periodos de amostragem 7 (Franklin; Powell; Workman, 1998).

No contexto do desenvolvimento do AllSpark, o ZOH ajuda a modelar o comportamento
dos sensores e atuadores em tempo discreto. O efeito médio do PWM, filtrado pela indutancia
do motor, aproxima-se de um sinal continuo gerado por um ZOH, introduzindo um atraso de

fase minimo de 7} /2 sobre o periodo de amostragem (Ma et al., 2018).

Além do trabalho de Ma et al. (2018), o trabalho de Franquiz (2015) d4 uma luz sobre o
tema de discretizacdo, sendo uma referéncia importante para a abordagem tedrica deste projeto.
No trabalho de Franquiz (2015) h4 a modelagem de pontos do sistema onde um sinal original-
mente analégico é discretizado. Diferente do trabalho de Franquiz (2015), esse projeto utiliza um
LKF (Linear Kalman Filter - Filtro de Kalman Linear). A diferen¢a entre um EKF e um LKF
costuma residir na natureza do sistema, onde um EKF € normalmente aplicado em ADCS de
trés ou mais eixos, enquanto o LKF € suficiente para o controle em eixo tnico, e pode lidar com

eventuais ndo linearidades através de abordagens adaptativas, tornando-o um LKF adaptativo.

A escolha do LKF € baseada em trabalhos anteriores como os de Ten-Caten (2024) e
Franquiz (2015). Inicialmente, considerou-se o uso de um EKF pela ndo linearidade entre an-
gulos de 359° e 0°. Apesar disso, um tratamento angular via software resolve a descontinuidade

matematica, € isso nao torna o sistema nao linear. Posteriormente avaliou-se se o uso de matriz de
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covariancia para mudanca nos graus de confiabilidade dos sensores poderia tornar o sistema em
malha fechada ndo linear. Mas nao foram encontrados argumentos académicos que refor¢assem

essa tese, lendo a descricao do filtro um LKF adaptativo.

A revisdo da literatura evidencia um corpo consolidado de conhecimento tedrico sobre
dindmica de atitude e uma crescente producio académica e técnica focada na adaptacdo des-
ses principios a plataforma CubeSat. Trabalhos como os de Prindle (2023) e Bringhenti (2016)
abordam facetas especificas como o projeto da roda de reagdo e estratégias de dessaturacdo. E
trabalhos como os de Ma et al. (2018), Ten-Caten (2024) e Franquiz (2015) auxiliam na com-

preensdo da discretizacdo de sistemas continuos.
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3 MATERIAIS E METODOS

A concepcao do subsistema de Determinacao e Controle de Atitude (ADCS) do nanosa-
télite AllSpark fundamenta-se, primariamente, nos requisitos operacionais impostos pela missao

de sensoriamento remoto e pelas restri¢des fisicas do padrao CubeSat 2U.

A missdo de deteccdo de manchas de 6leo oceanicas demanda que a carga ttil dptica
mantenha um vetor de apontamento estdvel em direcao a Terra, durante a passagem sobre a drea
de interesse, ou ao Sol, para recarga de Energia. Consequentemente, o requisito funcional man-
datério do sistema de controle € a estabiliza¢do ativa em um eixo, mitigando as perturbagdes
rotacionais induzidas pelo ambiente de Orbita Baixa da Terra (LEO), assegurando que a veloci-
dade angular residual e o erro de apontamento permanecam dentro dos limites que garantam a
integridade da aquisi¢ao de imagens e o cumprimento das diretrizes da competicao CubeDesign
2025. Adicionalmente, restricdes nao-funcionais criticas, inerentes a plataforma 2U, limitam o
volume disponivel, a massa total do subsistema e o orcamento de poténcia elétrica, forcando a
adocdo de uma arquitetura baseada estritamente em componentes comerciais (COTS) de alta

integracdo e baixo consumo energético.

Figura 4 — Diagrama de blocos do sistema de controle (Sensores, Processador, Atuador) em ma-

lha fechada
Entrada Saida
. Processador| | Atuador Planta >
(ESP32) (Roda de Reagao) (Satélite)
Sensores L
(Giroscépio e Acelerémetro)

Fonte: Préprio Autor, 2026.

Para atender a tais requisitos, estabeleceu-se uma arquitetura de controle em malha fe-
chada composta por trés blocos fundamentais (Figura 4): a unidade de sensoriamento inercial,
a unidade de processamento, € o conjunto atuador. O hardware desenvolvido baseia-se no mi-
crocontrolador ESP32 (Espressif Systems) como a unidade central de processamento. Durante
os testes de bancada foram utilizadas as versdes do ESP32 com dois nicleos (ESP32-S2 WRO-
VER), e posteriormente reduzidas para versao de nucleo tnico (ESP32-C3 MINI), o que reduz o

consumo energético, ao custo do aumento de complexidade de desenvolvimento do controlador.

No elo de realimentacdo do sistema, a determinagao da atitude € realizada através de uma
Unidade de Medic¢ao Inercial (IMU) baseada em tecnologia MEMS (Micro-Electro-Mechanical
Systems), especificamente o sensor MPU6050 e o sensor GY273. O sensor MPU6050 integra
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Figura 5 — Teste de bancada motor A2212, indicado os eixos de referéncia e sentido de rotagao
do satélite e da roda de reagcao

Fonte: Préprio Autor, 2026.

um giroscopio de trés eixos € um acelerdmetro de trés eixos, comunicando-se com o processador
via barramento 12C. Jd 0 GY273 € um magnetometro de uso comercial que trabalha em paralelo
com o MPU6050. Dada a natureza ruidosa dos sensores MEMS de baixo custo e a propensao
ao drift (deriva) do giroscopio, a arquitetura de firmware prevé a implementacao de algoritmos

de fusao sensorial para a estimativa robusta do estado atual do satélite.

O elemento final de controle, critico para a dindmica do sistema, € o volante inercial
acionado por um motor - conjunto comumente chamado Roda de Reagao. Apds pesquisar traba-
lhos anteriores, verificou-se que Hawary et al. (2019) foi capaz de modelar o matematicamente
o motor A2212. Esse modelo foi utilizado em simulagdes no Simulink para avaliar a aplicabi-
lidade deste motor. A simulagdo demonstrou que o motor atende aos requisitos do do projeto,

tendo poténcia suficiente para atuar sobre um CubeSat 2U.

Baseado nas simulagdes, foram projetadas versdes de volante com diferentes inércias
para testes em bancada. Cada valor inercial visou avaliar empiricamente o tempo de reacdo do
satélite em teste de bancada. Apds os testes constatou-se que o motor apresenta alto torque e
velocidade terminal, porém pouca precisao de controle (Figura 5). A dificuldade de controle do
modelo A2212 se estende pela necessidade de um Controlador Eletronico de Velocidade (ESCs)
para controlar o motor, e os modelos de ESCs disponiveis no mercado apesar de robustos tem

alto consumo energético, baixa eficiéncia, e ocupariam muito volume interno no CubeSat.



Capitulo 3. Materiais e Métodos 26

Figura 6 — Roda de Reacdo utilizada na modelagem do atuador, ja acoplada ao eixo do motor
NIDEC 24H, parafusado no suporte de encaixe dentro do CubeSat.

Fonte: Proprio Autor, 2026.

O motor NIDEC 24H foi selecionado por integrar em seu proprio encapsulamento, um
driver de poténcia e um encoder de quadratura, diferentemente do modelo A2212, que requer
ESC externo e carecem de retroalimentagdo de velocidade precisa. Esta caracteristica de arquite-
tura simplifica o projeto eletronico e permite o fechamento de uma malha interna de velocidade
com alta largura de banda diretamente no atuador, e propiciando o0 monitoramento preciso da
velocidade de rotacdo para a aplicacdo de torque, conforme modelado a seguir. Outro fator de
adocdo deste motor foi o preco e rdpida disponibilidade em comparacdo com outras opgdes,

como as apresentadas na Figura 3.

Com a mudanga de motor, houve o desenvolvimento de novos modelos de volante iner-
cial para serem acoplados ao motor para testes em bancada. Com a formalizacdo do modelo
foram feitos testes em bancada para entrada em rampa e degrau para o motor NIDEC 24h, ja
com o volante inercial acoplado. Os dados dispostos nas Figuras 8 e 10 permitem conjectu-
rar valores referentes ao modelo matemético da roda de reacdo para simulacdo do sistema de

controle.

3.1 Definicao de Requisitos e Arquitetura

Os requisitos do sistema s@o descritos no Apéndice A.2 e compdem os desafios do Cu-

beDesign. Esses requisitos sao usados como parametros nas simulagdes e testes em bancada.



Capitulo 3. Materiais e Métodos 27

3.2 Modelagem Dinamica do Atuador

A modelagem do motor seguiu a andlise dos valores obtidos por meio de testes em ban-
cada como registrado na Figura 6. Os testes foram feitos respeitando periodos de amostragem
empiricos (10 milissegundos), a uma tensdao de alimentacdo continua de 12 Volts. Para avali-
acdo da velocidade foram considerados o nimero de pulsos capturado pelo enconder entre os

intervalos de processamento.

Figura 7 — Teste de bancada para modelagem do atuador e sistema de controle

Fonte: Préprio Autor, 2026.

O atuador principal do sistema ADCS é composto pelo motor brushless NIDEC 24H
acoplado rigidamente a um volante inercial, projetado para atender as critérios de estabilizacao
dispostos nos requisitos do CubeDesign, conforme apresentado na Figura 7. Devido a dinamica
rédpida da malha de corrente interna do driver em comparag¢ao com a dindmica mecanica do rotor,
o comportamento do sistema pode ser aproximado satisfatoriamente por um modelo dindmico

de primeira ordem.

A func¢ao de transferéncia G,(s), que relaciona a velocidade angular do rotor Q(s) com

o sinal de controle U (s), é descrita no dominio de Laplace pela equacao

Q(s) K

Gl =T = o1l

(3.1)

onde K representa o ganho estitico do sistema [rad/s - PWM™!] e 7 é a constante de tempo
mecanica [s]. Para determinar estes pardmetros com precisio, optou-se por uma abordagem de

identificacdo de sistemas caixa-cinza, utilizando dados experimentais coletados do hardware
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real via telemetria do microcontrolador ESP32-C3 (Katayama, 2005; Overschee; Moor, 1996;
Bedendo et al., 2011).

Figura 8 — Teste de resposta a rampa
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

Foram feitos quatro experimentos para modelagem do atuador. O primeiro experimento
consistiu em teste de resposta ao degrau, e segundo experimento de resposta a rampa. Os resulta-
dos estdo ilustrada nas Figuras 8, 10. Nos experimentos seguintes foi feito um teste de desacele-
racdo aplicando-se um degrau unitdrio invertido (velocidade inicial ndo nula), aplicando tensao
na armadura do motor (freio eletromagnético), e por dltimo uma réplica porém com armadura
do motor livre (apenas atrito mecanico). As informac¢des de desaceleracao estdo ilustradas na
Figura 9, e demonstram um comportamento altamente linear na regido de operagdo acima da
zona morta do motor (PWM > 15). Através de uma regressao linear aplicada aos dados expe-
rimentais convertidos para o Sistema Internacional (rad/s), obteve-se um coeficiente de deter-
minagio R? ~ 0.9997, validando a hipétese de linearidade. O ganho estitico identificado foi de
K = 1.1934 rad/s/PWM.

E importante considerar caracterizacdo da dindmica transitéria existente nos sinal de
entrada. Aplicando-se uma variacao instantanea de O para 255 no sinal PWM (PWM de precisao
de 8-bits, e ciclo de 20kHz). A resposta temporal da velocidade, capturada com periodo de
amostragem de 10ms, permitiu a determinacao da constante de tempo 7, definida como o tempo
necessdrio para que a saida atinja 63,2% de seu valor final. Utilizando o método de ajuste de
curva por minimos quadrados nao-lineares (non-linear least squares fitting), identificou-se o

valor de T = 0.0595 s (59,9 ms), evidenciando uma resposta rdpida do atuador, caracteristica
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Figura 9 — Teste de bancada para modelagem do atrito
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

desejavel para a rejeicao de distirbios de atitude. A validacdo do modelo dindmico frente aos

dados reais € apresentada na Figura 10.

Figura 10 — Teste de resposta ao degrau
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

Adicionalmente aos parametros elétricos, a modelagem fisica do controle de atitude de-
pende do momento de inércia do rotor (J,,), uma vez que o torque de reacdo aplicado ao satélite

(T') é proporcional a taxa de variacdo do momento angular da roda (T = J,, - ®). Através da ana-
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lise das propriedades de massa do modelo CAD no software SolidWorks, obteve-se o valor de
J, = 4.498 x 1073 kg -m?. Combinando os pardmetros identificados através do CAD a Equacio

3.1 obteve-se a funcdo de transferéncia do atuador,

11934
~0.0595s+1
utilizada nas simulac¢des subsequentes deste trabalho. Essa equacdo modela a dinamica da roda

Gals) (3.2)

de rea¢do, permitindo o projeto do controlador de atitude com base em dados empiricos valida-

dos.

3.3 Modelagem Dinamica do Satélite

A dindmica de atitude do satélite AllSpark € modelada considerando o CubeSat como
um corpo rigido em rotacdo livre no espaco, sujeito a lei de conservacdo do momento angular.
Para o controle monoeixo proposto, a interagc@o entre o atuador e a estrutura do satélite obedece
a Terceira Lei de Newton aplicada a sistemas rotacionais: o torque aplicado pelo motor a roda
de reacdo gera um torque de reacdo de igual magnitude e sentido oposto no corpo do satélite.
A equacdo diferencial que rege esse movimento, desconsiderando-se temporariamente torques
perturbadores externos, € descrita por J - 6(t) = —T,,(t), onde J; é 0 momento de inércia total
do satélite em torno do eixo de atuacio e 0 é a aceleracdo angular resultante e 7;, é o torque

aplicado pela Roda de Reagdo

A determinacdo do parametro J; é fundamental para a sintonia do controlador. Dada a
impossibilidade pratica de medic¢ao experimental direta da inércia do satélite integrado em ambi-
ente de microgravidade ou mesa de ar sem atrito nessa fase do projeto, optou-se pela estimativa
computacional. Desenvolveu-se um modelo tridimensional detalhado da montagem completa
no software SolidWorks, englobando a estrutura mecanica projetada, os médulos eletronicos e
o sistema de baterias. Para assegurar a fidelidade do modelo digital, componentes comerciais
(COTS) e médulos eletronicos provenientes de bibliotecas de engenharia foram validados indi-
vidualmente através de aferi¢des manuais de massa e dimensodes fisicas antes de sua integracao
virtual. Embora um gémeo digital perfeito seja invidvel devido as restricdes de tempo e recursos
do projeto, esta aproximacao garante que a distribuicao de massa simulada seja suficientemente

representativa do protétipo fisico.

A andlise das propriedades de massa da montagem final resultou em uma massa total de
1,187 kg, valor condizente com o padrao CubeSat 2U. A matriz de inércia extraida do software
indicou que o eixo de atuagdo da roda de reacdo estd alinhado com o eixo Y do sistema de coor-
denadas do modelo CAD. Consequentemente, o momento de inércia relevante para o projeto do
controlador € o componente Ly, relativo ao eixo y como demonstrado na Figura 11. Realizando

a conversdo de unidades do sistema métrico do software para o Sistema Internacional, tem-se
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Jy =2.092.451,17g- mm? x 10~° ~ 0.00209kg - m? . (3.3)

Figura 11 — Modelo CAD do satélite AllSpark utilizado para estimativa das propriedades iner-
ciais, com destaque para as vistas frontal, lateral, traseira e em perspectiva

Fonte: Préprio Autor, 2026.

Com a definicdo das inércias do atuador (Secdo 3.2) e do satélite, € possivel estabelecer
a Funcdo de Transferéncia Global da planta em malha aberta, Ggjopq(s), que relaciona o sinal
de controle PWM (U) diretamente com o angulo de atitude do satélite (®;). A relagdo considera
a dindmica do motor, a conversdao de velocidade em torque pela derivada do momento angular

(T, = s-J,, - Q) e a dindmica de corpo rigido do satélite (1 /Jssz).

A literatura ja consolidada sobre a dindmica do satélite desconsidera a influéncia da
inércia da roda de reacéio por ser ordens de magnitude menor. Dessa forma, o termo 1/s%(J,, +J;)
é considerado como 1/Jgs>. A equacdo da planta, utilizada para as simulagdes numéricas, é

apresentada a seguir:

Oy(s) K-Jy, 1,1934 - (4,498 x 1079)

U(s)  Jy-s(ts+1) (2,092 x 103)-5(0,05955 + 1)

(3.4)
05(s) 5,367 x 1073

U(s)  0,002092-5(0,0595s + 1)

Esta fun¢do de transferéncia de segunda ordem (considerando o integrador da posi¢ao)
evidencia a natureza integradora do sistema e a autoridade de controle limitada pela razao entre
a inércia da roda e a inércia do satélite, servindo como base para o projeto do compensador

digital descrito na se¢do seguinte.
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3.4 Projeto do Sistema de Controle

O sistema de controle de atitude opera em malha fechada, onde a precisdo e a estabilidade
do apontamento dependem intrinsecamente da qualidade da estimativa do estado dindmico do
satélite. O ambiente de operacdo em Orbita baixa, somado as limita¢des de ruido e sensibilidade
térmica tipicas de sensores MEMS (Micro-Electro-Mechanical Systems) de baixo custo, exige
uma estratégia robusta de processamento de sinais e fusdo sensorial antes da aplicacdo da lei de

controle.

3.4.1 Sensoriamento e Filtragem de Ruido

A determinacdo da atitude do satélite AllSpark fundamenta-se na fusdo de dados pro-
venientes de dois sensores primérios: um giroscopio triaxial, integrado a Unidade de Medicao
Inercial (IMU) MPU6050, e um magnetometro triaxial modelo GY-273 (HMC5883L). O giros-
cépio fornece a taxa de variacio angular instantinea (0) com alta resolucio temporal, sendo ideal
para a detec¢cdo de manobras rdpidas. Entretanto, este sensor apresenta um erro sistemético vari-
ante no tempo, denominado bias, que, ao ser integrado numericamente para o calculo da posicao,
resulta em um erro de atitude divergente (random walk), tornando-o inadequado isoladamente
para a manutencdo da referéncia em longos periodos. Complementarmente, o magnetometro
fornece uma referéncia absoluta de orientacdo em relacdo ao campo geomagnético, isenta de
deriva temporal, porém caracterizada por ruido de alta frequéncia e suscetibilidade a distirbios

eletromagnéticos locais.

Figura 12 — Dispositivo Sensor Girassol

Fonte: Préprio Autor, 2026.

Pensando do desafio do CubeDesign de apontamento do satélite para o Sol, a equipe
AllSpark desenvolveu um sensor de rastreamento luminoso chamado "Girassol". Esse sensor
foi um movimento de inovacdo pela arquitetura e funcionamento. O sensor Girassol seria o
responsavel pelo referenciamento do satélite com relagdo ao Sol, e foi projetado através de uma
matriz de 16 LDRs (Light Dependent Resistor) dispostos em angulos de 22,5° em uma geometria
que reduz o fluxo luminoso quando nao alinhado a fonte luminosa. As informacdes de cada LDR

seriam multiplexadas através de um circuito impresso CD74HC4067.

Uma pré-calibracdo permite definir niveis de precisao, e tempo de reposta. Porém durante

o desenvolvimento do projeto, devido a desafios técnicos o sensor ndo foi consolidado no projeto
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final, deixando um espac¢o de grande oportunidade de inovacgdo real. Ainda sim, o sensor foi
parcialmente produzido e testado. As taxas de atualizacao e precisdo ndo foram calculadas, e o

algoritmo de mapeamento da origem luminosa nao foi finalizado.

Figura 13 — Processador Sensor Girassol

Fonte: Préprio Autor, 2026.

Para unificar os sensores na realimentacdo do sistema, e lidar com ruidos e viés dos sen-
sores um LKF (Filtro Kalman Linear) foi implementado. O algoritmo foi formulado no espaco
de estados discreto, definindo-se o vetor de estados x; = [0y, bk]T, onde 6, representa o angulo
de atitude estimado e by o viés do giroscopio a ser compensado (Kinatas; Hajiyev, 2024) (Ten-
Caten, 2024). A dindmica de predicao (Time Update) projeta o estado futuro com base na leitura

do giroscopio (ux = Wgyy,) € N0 periodo de amostragem A, através das equagoes

— 1 —Ar| At
X, = 0 1 X1+ 0 up 3.5)
Pr=AP_ AT +Q . (3.6)

A matriz de covariéncia do erro a priori (P,") € atualizada considerando a matriz de
covariancia do ruido do processo Q, cujos elementos Qg1 € Opias foram sintonizados empiri-
camente para equilibrar a resposta dindmica e a estabilidade da estimativa do viés. Subsequen-
temente, a etapa de correcao (Measurement Update) ajusta a estimativa baseando-se na leitura
do magnetdmetro (zx = 6y4g). O ganho de Kalman (Kj), que determina a ponderagdo entre a

confianga no modelo dindmico e na medi¢do, € calculado pela Equagao 3.7:

Ke=P H (HP, H" +R.pf)"! (3.7)

Um detalhe significativo implementado neste projeto reside na natureza adaptativa da
covariancia de medigdo, denotada por R, s. Diferentemente de implementagoes classicas onde
R € constante, o algoritmo ajusta a confianga no magnetdmetro dinamicamente em fun¢ao da
magnitude da taxa de rotacdo e da inovacdo do filtro (erro entre a medicdo real e a predita)
(Arslan, 2025). Esta estratégia visa rejeitar leituras espirias do magnetometro durante manobras
répidas ou distirbios magnéticos transientes, priorizando a integragdo inercial nesses cendrios.

A atualizacdo do estado € dada por:
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Xy :ﬁk_ —f-Kk(Zk—HxAk_) (3.8)

Para fins de projeto do controlador linear no dominio da frequéncia, a dindmica combi-
nada dos sensores, do processamento digital e do algoritmo de estimac¢ao ndo-linear pode ser
aproximada por uma fun¢ao de transferéncia de primeira ordem. Esta representacdo simplifi-
cada captura o atraso de fase e a banda passante efetiva do estimador, essenciais para a andlise
de estabilidade do sistema em malha fechada. Considerando a sintonia final dos pardmetros Q
e R e a taxa de atualizacado do filtro, modela-se o subsistema de sensoriamento pela Funcdo de

Transferéncia da Equagao 3.9, com uma constante de tempo de estimagdo T, ~ S0 ms:

Opstimado (S ) —~ 1

H = ~
sensor(s) ®real (S) O, OSS + 1

(3.9)

Esta equacao serd utilizada nas simulagdes numéricas para representar o comportamento
da realimentagdo de atitude, incluindo os efeitos de atraso que impactam a margem de fase do
controlador. Simula¢des complementares descritas no Apéndice A.1 utilizam o modelo defi-
nido pelas Equagdes 3.6, 3.5, 3.8 e 3.7, e ajudam a validar a efici€éncia do filtro. O Apéndice
A.ldisponibiliza o acesso ao cédigo-fonte do algoritmo de aplicagao do filtro implementado no

firmware.

3.4.2 Controlador

O projeto da lei de controle para o subsistema de atitude visa garantir a estabilidade
do satélite e o rastreamento preciso da referéncia de apontamento, anulando erros estiticos e
rejeitando perturbacdes externas. Considerando a dindmica do sistema, que apresenta um com-
portamento integrador natural (polo na origem), optou-se pela implementagdo de um controla-
dor Proporcional-Integral (PI). A escolha desta estrutura, em detrimento de um PID completo,
justifica-se pela natureza ruidosa do sinal dos sensores inerciais; a acao derivativa, embora Ttil
para aumentar o amortecimento, poderia amplificar o ruido de alta frequéncia do giroscépio e
do magnetdmetro, resultando em atividade excessiva do atuador (chattering). A agdo integral,
por sua vez, € fundamental para assegurar erro nulo em regime permanente, compensando dis-
turbios constantes como o torque de gradiente de gravidade ou desalinhamentos mecanicos do

centro de massa.

A modelagem matemadtica da planta a ser controlada, incorporando os parametros iden-
tificados do atuador e a inércia do volante de reacdo (J,, = 4,498 x 10> kg - m?), relaciona o
angulo de atitude O (s) com o sinal de controle PWM U (s). Para o cdlculo do controlador dife-
rente do conjecturado a priori na Equacao 3.4, considerou-se a influéncia de J,, no denominador.
Assim, a fun¢do de transferéncia em malha aberta, considerando a resposta forcada e o principio

da conservacdo do momento angular, € expressa pela Equagao 3.10.
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_ O4(s) JuK
PO =0 = T s 1) (5-10)

Substituindo-se os valores numéricos - inércia do satélite J; = 2,092 x 1073 kg - m2,
ganho do motor K = 1,1934 (rad/s)/PWM e constante de tempo 7 = 0,0595s - obtém-se a
representacdo numérica da planta. O sinal negativo na equacdo denota a natureza reativa do
sistema, onde a aceleracdo do rotor em um sentido provoca a rotagdo do satélite no sentido

oposto.

0,02511

Pls)=——— 2000
() == 50,0595 £ 1)

(3.11)

Para a sintese do controlador C(s) = K. + K;/s, utilizou-se o método de alocagdo de
polos (Pole Placement). Os requisitos de desempenho foram definidos visando um tempo de
acomodacao (t;) de 10 segundos para erro de 1,38% (5°) e um coeficiente de amortecimento
(£) de 0,7, assegurando uma resposta rapida com sobressinal minimo. A comparagdo entre a
equacao caracteristica desejada e a equagdo caracteristica do sistema em malha fechada permitiu

determinar analiticamente os ganhos do controlador.

- K.s+K; 0,02511 0
s 0,0595s2+s/)

(0,05955% +5) — 0,02511 (K5 + K;) = 0
s> +16,81s> —0,422K,s — 0,422K; = 0

(3.12)

Baseado nos critérios de desempenho, os polos dominantes de malha fechada foram alo-
cados em s1 » = —0,4 & j0,408. Dado que o sistema em malha fechada resulta em uma dinamica
de terceira ordem, o terceiro polo real foi posicionado em s3 = —16,0, suficientemente afastado

da origem no semiplano esquerdo para que sua influéncia na resposta transitdria seja desprezivel.

0,02511(31, 125+ 12,38
L(s) = Cls)Pls) = s2((§ 05955+ 1) )

(3.13)

Devido ao ganho negativo da planta, os ganhos calculados também assumem valores
negativos para garantir a estabilidade do sistema através da realimentagcdo negativa efetiva. Os
valores obtidos foram K. = —31,12 para o ganho proporcional e K; = —12,38 para o ganho

integral. A func¢ao de transferéncia de malha aberta resultante € dada pela Equagdo 3.13.

B 0,7816s+0,3109
~ 0,059553 + 1,00s2 +0,7816s +0,3109

Gmalhafechada (S) (314)

Além da andlise linear, a validagcdo do projeto requer a verificagdo da viabilidade fisica
do atuador, especificamente sua capacidade de absorver o momento angular do satélite sem

saturar. O pior caso operacional considerado € a manobra de defumbling, onde o satélite deve ser
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Figura 14 — Lugar das Raizes

Lugar das Raizes: Alocagdo dos Polos do Controlador Pl
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

estabilizado a partir de uma velocidade angular inicial de 60 RPM (€29 = 6,283 rad/s). Aplicando
o principio da conserva¢do do momento angular (Jy,,,,, - A@Ws; = Jy, - A®,), calcula-se a variagdo

de velocidade necessdria na roda de reacao:

~2,137x1073

S+
N 4,498 x 1073

Aw,
Jw

Q| x 6,283 ~ 298, 6rad/s (3.15)

O resultado indica que a roda deve atingir aproximadamente 2852 RPM para anular a ro-
tacdo inicial do satélite. Considerando que a velocidade maxima experimental do motor NIDEC
24H € de 2905,9 RPM, conclui-se que o atuador dimensionado € capaz de realizar a manobra
dentro de seus limites operacionais, com uma margem de seguranca de aproximadamente 54
RPM. Para evitar a saturacdo do termo integral durante grandes erros iniciais, o algoritmo de
controle implementado no firmware inclui, adicionalmente, uma técnica de anti-windup condi-

cional, assegurando a integridade da acdo de controle.
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3.5 Projeto do Hardware e Firmware

Para integrar todos os sistemas, a equipe AllSpark desenvolveu o satélite de forma mo-
dular, integrando os subsistemas através de conectores elétricos. A parte de hardware do sistema
foi projetada para operar de maneira descentralizada em uma mesma placa de circuito PCB, di-
minuindo a distancia das trilhas entre os médulos. Isso permitiria o aumento da velocidade dos
barramentos frente a ruidos e interferéncias externas. O projeto inicial contou com 5 médulos,
controlados por microcontroladores ESP32C3, e um moédulo central chamado computador de
bordo, que seria responsdvel por centralizar as informagdes de cada subsistema, e encaminha-
las para transmissdo de telemetria e armazenamento. A Figura 15 mostra o design produzido

através do software KiCad.

Figura 15 — Vista da impressao do design de circuito para PCB frente e verso

Fonte: Préprio Autor, 2026.

A escrita do firmware para cada subsistema foi feita em conjunto com o desenvolvimento
dos circuitos, uma vez que o microcontrolador possui limitacdes de hardware, e cada subsistema
tem requisitos diferentes no uso dos recursos do ESP32C3. Dadas as limitacdes relativas a uso
de GPIOs, processos criticos, comunicac¢ao entre modulos, e consumo energético, foi escolhido
a padronizagdo do protocolo I2C para comunicacdo entre médulos, através de um circuito tipo
estrela, centralizando a comunicacdo no microcontrolador principal, que seria responsavel pelo
gerenciamento de cada médulo. O diagrama 16 exemplifica a topologia projetada para o hard-

ware.

Durante a confec¢ao da placa PCB através de fresagem com uso de CNC, notou-se uma
dificuldade técnica em manter a robustez das trilhas e contato dos componentes soldados na
placa PCB, pela caracteristica de acabamento da fresagem, e pela falta de metalizacdo de furos

da placa PCB, que diminui ou zera qualquer interferéncia do componente na placa, rompendo
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Figura 16 — Diagrama de blocos de comunica¢do do hardware
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

assim as trilhas soldadas, ou descolando a trilha da placa. Para solucionar este desafio, migrou-
se para o uso de placa perfurada, permitindo com que as trilhas fossem desenhadas utilizando
estanho, e permitindo a criacdo de jumpers e trilhas sobrepostas, tendo como resultado final a
placa mostrada na Figura 18, onde os componentes foram soldados e testados individualmente

o funcionamento.

Figura 17 — PCB fabricada em fresa

Fonte: Préprio Autor, 2026.
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Figura 18 — Circuitos integrados em placa de cobre pré perfurada

Fonte: Préprio Autor, 2026.



4 RESULTADOS

4.1 Simulac6es Numéricas e Desempenho

4.1.1 Desempenho do Filtro Kalman

40

Na avaliacdo de desempenho do projeto, a primeira etapa consistiu na avaliacao do al-

goritmo de fusdo sensorial. Conforme discutido na modelagem, sensores MEMS de baixo custo

apresentam ruido de medicao significativo no magnetdmetro e deriva temporal (drift) no gi-

roscopio. A Figura 19 ilustra em ambiente simulado a atuagdo do LKF desenvolvido, onde é

possivel observar a capacidade do algoritmo em estimar e compensar o viés do giroscopio em

tempo real, impedindo a divergéncia da integral da atitude.

Figura 19 — Simula¢do de Estimacao e Compensac¢ao do Drift

Estimagao e Compensacgao do Drift
T T T
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

Figura 20 — Simulacao do erro de estimagao
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Fonte: Préprio Autor, 2026.
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A eficiéncia dessa compensacao € corroborada pelo erro da estimagdo, mostrado na Fi-
gura 20, onde o erro residual converge para zero apds o periodo de transitoriedade inicial. Na
Figura 19 o filtro inicia assumindo um viés de 0%/s. Ao cruzar os dados do giroscépio e magne-
tometro, ocorre uma correcao abrupta, que converge para o viés real do sensor. Essa constata¢do
fica evidenciada ao analisar o contraste com a Figura 20, que inicia com erro ndo nulo. Esse erro
inicial proporciona a corre¢ao abrupta vista na Figura 19, apds a correcdo abrupta o sistema

segue oscilando dentro de uma margem de erro aceitdvel, com RMS de 0,226°.

Figura 21 — Filtro Kalman vs Real vs Magnetometro

Fusdo Sensorial: Rastreamento de Atitude
T T T T T T T T

Angulo (graus)

Real (Ground Truth)
Magnetometro {Ruidoso)| |
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i | i i i i i i
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

Para verificar a robustez frente ao ruido de medi¢do, a Figura 21 apresenta o compara-
tivo entre o sinal ruidoso do magnetdometro e a saida filtrada em simulacao. Nota-se que o LkF
atua efetivamente como um filtro passa-baixa adaptativo, rejeitando os componentes de alta
frequéncia do sensor magnético (ruidos) enquanto mantém a resposta dindmica rapida provida
pelo giroscopio. Nesta simulacdo, os pontos verdes sdo as leituras ruidosas do magnetometro,
e a linha azul a estimativa do LKF, enquanto a linha preta é o valor real da posi¢ao durante a

simulacao.

A implementac¢do embarcada no microcontrolador ESP32 foi validada através da anélise
dos logs de inicializacdo do sistema. Os dados reais, apresentados na Figura 22, confirmam
a funcionalidade da rotina de carregamento de pardmetros de calibracdo salvos na memoria
Flash. Observa-se que o sistema inicia jd compensando um viés de giroscépio de —0,1718°/s
e fatores de escala de magnetdmetro previamente calculados (xScale = 1,0218), eliminando a

necessidade de calibracdo a cada reinicializacao.
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Figura 22 — Telemetria Completa de Inicializacdo e Convergéncia do Filtro de Kalman

Convergéncia Inicial do Filtro de Kalman e Resposta Inercial
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

4.1.2 Desempenho do Controlador

A validagdo preliminar da estratégia de controle foi conduzida em ambiente computacio-
nal MATLAB/Simulink, utilizando o modelo dindmico da planta derivado no capitulo anterior.
O sistema em malha fechada, regido pelo controlador Proporcional-Integral (PI) com ganhos
K. = —-31,12 e K; = —12,38, foi submetido a uma entrada do tipo degrau com amplitude de
360° (27 radianos), simulando uma manobra completa de re-orienta¢do. A resposta temporal
do sistema, ilustrada na Figura 23, demonstra a capacidade do algoritmo em rastrear a referén-

cia solicitada, anulando o erro em regime permanente.

A andlise quantitativa da simulagdo revela um tempo de acomodacdo (7;) de 10,84 se-
gundos para o critério de 2% do valor final. Embora esse valor apresente um ligeiro desvio em
relagc@o ao requisito ideal de 10 segundos estipulado para a pontuacdo maxima na competicao,
o sistema manteve-se estavel e dentro da faixa operacional aceitdvel para a missao. Observou-se
um sobressinal (overshoot) de 20,09%, caracteristica intrinseca ao posicionamento dos polos do-
minantes escolhidos para garantir uma resposta rdpida do sistema frente a inércia do satélite. O
erro final de apontamento registrado na simulacao foi de 0,2737 graus, valor consideravelmente
inferior a tolerancia de 5 graus exigida para a missd@o de apontamento para o sol, validando a

eficcia da acdo integral na eliminacdo de erros estaciondrios.

No que tange ao esforco de controle, a Figura 24 apresenta a evolu¢do do sinal PWM
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Figura 23 — Teste de bancada - Resposta da posi¢dao 0 ao degrau unitdrio
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Fonte: Préprio Autor, 2026.

aplicado ao driver do motor durante a manobra. E possivel perceber o salto do sinal no instante
que o controle inicia (segundo 1). O pico de atuagdo registrado foi de 198 (em uma escala de 8
bits, 0-255), o que evidencia que o controlador operou integralmente na regido linear do atuador.
A auséncia de saturacdo do sinal de controle (limitado a 255) confirma que o dimensionamento
do motor NIDEC 24H prové torque suficiente para realizar manobras agressivas sem compro-
meter a controlabilidade do satélite, mantendo uma margem de seguranga de aproximadamente
22% (do PWM) na capacidade de atuacdo.

4.2 Validacao Experimental no CubeDesign 2025

A etapa final de validagdo do subsistema ADCS ocorreu nas instalagdes do Instituto
Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE), durante a competicao CubeDesign 2025, onde o saté-
lite AllSpark foi submetido a ensaios funcionais e de missdo. O ambiente de teste utilizou um
suporte acoplado a um tripé permitindo um grau de liberdade rotacional. O critério de estabili-
zacdo exigia que o sistema anulasse uma velocidade angular inicial de 60 RPM. Ao comparar
o comportamento observado em campo com as simulacdes numéricas prévias, notou-se que o
sistema foi capaz de mitigar a rotacao imposta e estabilizar a plataforma, com tempo de acomo-
dacao menor de 8 segundos. A resposta dindmica real apresentou oscilagdes de maior amplitude
antes da convergéncia final, comportamento atribuido as nao-linearidades do suporte de teste e a
resposta transiente do atuador sob carga. Registros em video das manobras experimentais estao

disponiveis por meio do link fornecido no Apéndice A.1.
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Figura 24 — Teste de bancada - Resposta do PWM ao degrau unitério
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4.3 Discussao e Analise de Desempenho

A andlise comparativa entre o desempenho simulado e os resultados experimentais obti-
dos nas instalacdes do INPE revela discrepancias que podem ser justificadas por simplificacdes
na modelagem e contingéncias criticas de integracdo. Um ponto fundamental reside na transicao
do dominio continuo para o discreto; embora a fundamentacdo tedrica descreva o Segurador de
Ordem Zero (ZOH), a sintese do controlador e as simulacdes em malha fechada ndo incorpo-
raram plenamente os efeitos dindmicos da discretizacdo e do atraso de transporte inerente ao
processamento digital. Essa auséncia de modelagem matematica do sistema discretizado resul-
tou em uma superestimacao da estabilidade tedrica, que, na execucdo real, foi degradada pelas

laténcias do hardware, afetando a resposta transitdria prevista.

Além das limitacdes de modelagem, a reestruturacdo da arquitetura de hardware impac-
tou diretamente a performance dindmica observada. A migragao de uma topologia originalmente
descentralizada para uma arquitetura centralizada, imposta pela falha de médulos periféricos e
pela inviabilidade técnica da PCB fresada, forcou o microcontrolador responsdvel pelo ADCS a
gerenciar fungdes concorrentes. A implementacao final, operando sem o auxilio de um Sistema
Operacional de Tempo Real (RTOS), fez com que o algoritmo de controle PI competisse por
ciclos de processamento com a légica de servidor (host), a telemetria do sistema de energia e

0 acionamento de mecanismos. Essa concorréncia introduziu irregularidades nos periodos de
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Figura 25 — Registro durante a realizacdo do teste do sistema ADCS no INPE

Fonte: Préprio Autor, 2026.

amostragem e no acionamento do sinal PWM, gerando variagdes temporais nao modeladas que

alteraram o comportamento do sistema em relacao a simulagao de tempo deterministico.

No contexto do ambiente de ensaio, incertezas operacionais e fatores dissipativos ex-
ternos contribuiram para o desvio dos dados coletados. O requisito de estabiliza¢do previa uma
velocidade angular inicial de 60 RPM, entretanto, como essa grandeza nao foi aferida por instru-
mentos externos durante o teste, existe a possibilidade de o satélite ter iniciado a manobra com
uma velocidade inferior, o que explicaria o tempo de estabilizacao real menor que o simulado.
Adicionalmente, o modelo matemético de corpo rigido desconsiderou torques resistivos como
o arrasto aerodindmico e o atrito mecinico nos pontos de contato do suporte rotativo sobre o
tripé. Tais forcas atuaram como torques perturbadores que auxiliaram na frenagem do sistema,

mas introduziram oscilagdes e comportamentos ndo previstos no modelo idealizado.

Por fim, a migracdo para uma montagem fisica em placa perfurada elevou a suscetibili-
dade do barramento I2C a interferéncias eletromagnéticas, o que resultou em ruido excessivo nas
leituras dos sensores inerciais. Esse fendmeno foi evidenciado pelo efeito de "disparo"observado
em algumas rodadas de teste, onde quebras pontuais de comunicacao criavam corre¢des abrup-
tas e indesejadas no sistema apods sua estabilizacao. Conclui-se que, apesar dessas discrepancias,
o modelo matemético e os ganhos do controlador projetados mostraram-se satisfatoriamente
robustos, sendo a funcionalidade do satélite preservada mesmo sob regime de contingéncia e

limitagdes de recursos computacionais.
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5 CONCLUSAO E TRABALHOS FUTUROS

O presente trabalho atingiu seu objetivo geral ao projetar, implementar e validar o Sis-
tema de Determinacdo e Controle de Atitude (ADCS) para o nanossatélite AllSpark, cumprindo
os requisitos de missdo da competicio CubeDesign 2025 promovida pelo INPE. A pesquisa
demonstrou que a utilizagao de componentes comerciais de baixo custo (COTS), como o mi-
crocontrolador ESP32-C3-MINI-1 e o motor brushless NIDEC 24H, é tecnicamente vidvel para
a estabilizacao de plataformas orbitais académicas. A metodologia adotada, fundamentada na
identificac@o de sistemas caixa-cinza e em simulacdes numéricas, mostrou-se eficaz para a de-
finicdo dos ganhos do controlador Proporcional-Integral e para a validacdo do Filtro de Kalman

Linear adaptativo na mitigacdo do ruido e da deriva dos sensores MEMS.

Os ensaios experimentais no INPE evidenciaram que a integragdo sist€mica € o estdgio
mais critico do desenvolvimento. A discrepancia observada entre os resultados simulados e o
comportamento real ndo invalidou a proposta, mas destacou o impacto das simplificacdes na
modelagem inicial. Conforme analisado, a ndo inclusdo explicita do efeito de discretizacao por
ZOH e dos atrasos de transporte na sintese do controle em malha fechada resultou em uma su-
perestimacao da estabilidade tedrica em relacio a execugao prética. Além disso, a arquitetura de
contingéncia centralizada e a auséncia de um escalonamento deterministico de tarefas causaram

uma concorréncia de software que degradou a precisao fina do laco de controle.

Em termos de engenharia, este projeto conclui que o sucesso de missdes com nanossa-
télites depende de um rigoroso controle de qualidade na manufatura eletronica e da priorizacao
de arquiteturas de tempo real. A transi¢do forcada da PCB usinada para a montagem manual em
placa perfurada, embora tenha garantido a funcionalidade, introduziu vulnerabilidades a inter-
feréncias eletromagnéticas no barramento /2C, refor¢cando a importancia de testes de integracao
precoces. Este trabalho contribui para a drea de Engenharia de Controle e Automacao ao sistema-
tizar o processo de desenvolvimento de um ADCS monoeixo, servindo como referéncia prética

para futuras equipes académicas que enfrentam restricoes severas de orcamento e hardware.

Para a continuidade e aprimoramento deste projeto, recomenda-se o estudo de implemen-
tacdao de um Sistema Operacional de Tempo Real (RTOS) no firmware do controlador, visando
um escalonamento de tarefas e controle dos tempos de processos. E fundamental, também, que
futuras iteragdes da modelagem matematica e das simulagdes numéricas incorporem os efeitos
dinamicos da discretizacdo via ZOH e os atrasos de processamento, permitindo uma previsao
mais fiel da estabilidade do sistema sob amostragem discreta. Adicionalmente, sugere-se a con-
solidacdo do sensor de rastreamento luminoso "Girassol"e o desenvolvimento de um gémeo
digital de maior fidelidade para refinar as estimativas das propriedades inerciais do satélite. No
ambito do hardware, a manufatura profissional de PCBs com processos industriais e estudos de
casamento de impedancias sdo fundamentais para reduzir ruidos nos barramentos de sensores e

aumentar a confiabilidade mecanica do protétipo.
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APENDICE A - CODIGOS DE SIMULACAO

A.1 Acesso a algoritmos e registros
Link para algoritmos completos:
<https://github.com/PJbourne/TCC- ADCS-para-CubeSats>
A.2 Requisitos e Missoes do CubeDesign 2025
Tabela 1 — Lista de Desafios e Critérios de Pontuagao do CubeDesign 2025
Nivel Descri¢ao do Desafio Critérios de Pontuacao
Bési Teste de Comunicacao: O CubeSat deve re- | 0.5 pt (cabeado)
asico ceber telecomandos (TC) e enviar telemetrias | 1.0 pt (via RF)

(TM).
Teste de Mecanismos: Abertura de antena ou | O ou 1 pt
dispositivo similar (>10cm) via telecomando.
Condicionamento de Bateria: Carregar a bate- | O ou 1 pt
ria utilizando uma fonte luminosa ("Sol"). Com-

Intermediario provado via telemetria (V/I).
Determinacao de Atitude: Determinar o azi- | Erro < 5°, < 15°, <30°
mute a partir de fonte luminosa. (0 ou 1 pt por faixa)
Sistema de Estabilizacdo (Detumbling): Esta- | Tempo < 10s, < 255, < 60s
bilizar o azimute a partir de velocidade inicial | (0 ou 1 pt por faixa)
de 60 rpm.

Avancado Controle de Atitude 1 (Sun Pointing): Orien- | Erro < 5°, < 15°, <30°
tar para fonte luminosa (azimute). (0 ou 1 pt por faixa)
Controle de Atitude 2 (Comandado): Apontar | Erro <5°, < 15°, < 30°
para dois azimutes distintos via telecomando. Tempo < 15s, < 30s, < 60s
Missao 1 (Deteccao de ()leo): Estimar area re- | Erro < 1%, < 5%,< 10%
lativa da mancha de 6leo (considerando sargaco) | (0 ou 1 pt por faixa)

Missiio via imagem.
Missao 2 (Identificacao do Infrator): Identi- | Erro < 1%, < 5%, < 10%
ficar embarcacgdo responsdvel e local via AIS e | (0 ou 1 pt por faixa)
camera.
Processamento a Bordo: Realizar o processa- | Dobra os pontos da missao
mento das imagens no préprio satélite.

Extras Testes Ambientais: Ciclagem Térmica (-10 a | Multiplicador de 1.4x nos re-

+50°C) e Vibragdo (NASA/GEVS). A sobrevi-
véncia implica em bdnus.

sultados da missao

Fonte: Adaptado do Regulamento CubeDesign 2025.




