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RESUMO

Missdes espaciais sdo projetos que envolvem um alto custo, mas que podem gerar
lucros de valor ainda mais elevado. Sua complexidade inerente ndo permite que
testes experimentais de seus subsistemas, em particular o Sistema de Controle de
Atitude (SCA), sejam realizados facilmente no espaco. Uma solucdo barata que
permite solucionar esse problema sdo testes experimentais em laboratérios com
protétipos - 0os quais podem ser testados e simulados em condicbes bem préxima o
ambiente espacial. O trabalho aqui proposto tem como principal objetivo a
modelagem de um Simulador de Sistemas de Controle de Atitude de Satélites, o que
permite a investigacdo da dindmica e de técnicas e estratégias de controle do SCA
com diferentes configuracdes. A flexibilidade de tais configuracdes esta associada a
modularidade do SCA no que diz respeito ao niumero e posicdes de atuadores e
sensores. Para o desenvolvimento deste trabalho foi feita uma revisdo bibliogréafica
gue destaca os principais projetos de SCA desenvolvidos e adotados por algumas
Universidades e Centros de Pesquisas Internacionais. Inicia-se a modelagem do
SCA com um equacionamento detalhado da dindmica e da cinemética néo linear de
uma plataforma com rotacdo em trés dimensdes (3D) e com trés rodas de reacao
como atuadores. As equacOes geradas sao posteriormente linearizadas e usadas
para investigar o desempenho de algoritmos que visam controlar a velocidade
angular e o deslocamento angular (atitude). Particularmente, aplica-se a técnica de
controle LQR (Regulador Linear Quadrético) e, em seguida, a técnica LQG (Linear
Quadréatico Gaussiano), associado a alocacdo de polos. Estas estratégias de
controle permitiram obter diferentes ganhos, propiciando ao projetista obter as
principais condicdes de controle de modo a satisfazer aos requisitos de desempenho
do sistema, tais como, baixa ou alta taxa de amortecimento e reducdo das
oscilacfes nas respostas dindmicas do sistema. Investiga-se também a capacidade
dos ganhos obtidos com a técnica LQR para o sistema linear controlar o sistema nao
linear. Nesta investigacdo observou-se que embora o controlador LQR consiga
reduzir as velocidades angulares e a atitude da plataforma, as velocidades
angulares das rodas de reacdo atingem valores muito altos, caracterizando a
situacao de saturagcdo, uma vez que este controlador tem que vencer os termos néo
lineares da dinamica. Por fim, como extensao deste trabalho é sugerido um estudo
da dessaturacdo das rodas de reacédo por meio de uma lei de controle oriunda da
interacdo de um magneto-torque e o campo magnético da Terra e também através
da utilizac&o do arrasto atmosfeérico.

Palavras-chave: Dinamica de satélites, Controle de Atitude, Simulador de Satélites.



ABSTRACT

Space missions are projects that involve a high cost, but that can generate profits of
even higher value. Its inherent complexity does not allow experimental testing of its
subsystems, in particular the Attitude Control System (SCA), to be easily performed
in space. An inexpensive solution to reduce this problem is tests in laboratories with
prototypes that allows modeling and closely simulate the spatial environment. The
work proposed here has as main objective the modeling of a Simulator of Attitudes
Control Systems (ACS) of Satellites, which allowed the investigation of the dynamics,
techniques and strategies of control of the system with different configurations. The
flexibility of such configurations is associated with the modularity of the ACS with
respect to the number and positions of actuators and sensors. For the development
of this work a bibliographic review was done which highlights the main projects ACS
developed and adopted by some Universities and International Research Centers.
The Simulator of ACS of satellite is modeled with a detailed analysis of the dynamics
and non-linear kinematics of a platform with three-dimensional rotation (3D) and
three reaction wheels as actuators. The equations generated are later linearized and
used to investigate the performance of algorithms that aim to control angular velocity
and attitude. Particularly, the LQR (Quadratic Linear Regulator) control technique is
applied, followed by the LQG (Gaussian Quadratic Linear), associated with pole
allocation. These control strategies allowed to obtain different gains, allowing the
designer to obtain the main control conditions to satisfy the performance
requirements of the system, such as low or high damping rate and reduction of
oscillations in the dynamic responses of the system. The gains obtained with the
LQR technique for the linear system are used to control the nonlinear system. In this
investigation, it was observed that although the LQR control laws can reduce the
angular velocities and the attitude of the platform, the angular velocities of the
reaction wheels reach very high values, which characterizes the saturation situation,
since this controller has That overcome the non-linear suits of dynamics. Finally, as
an extension of this work, a study of the desaturation of the reaction wheels is
suggested by means of a control law using the Earth's magnetic field.

Keywords: Satellites dynamics, attitude control, satellites simulator.
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1. INTRODUCAO

1.1. CONTEXTUALIZACAO DO ASSUNTO

k24

“A cura para o tédio é a curiosidade. Ndo existe cura para a curiosidade.
Ellen Parr.

O universo é encoberto de mistérios e isso sempre fascinou a humanidade.
Pensando a partir desse ponto, 0 homem comecou a buscar solu¢des para os
guestionamentos que surgiam e ainda surgem a todo o momento. Foi essa busca
incessante de respostas, que fez com que a humanidade se interessasse pelas
estrelas. A esse interesse pelas estrelas e demais mistérios do universo, da-se o
nome de Astronomia (AABOE, 2001).

Sabe-se que a astronomia tem sua origem em periodos tdo antigos quanto a
propria origem do homem. Desde muito antes de se pensar em satélites ou veiculos
lancadores, o céu tem sido a base de calendarios, mapas e reldgios. Os primeiros
astronomos utilizavam-se de ferramentas pré-historicas para calcular a posi¢cao das
estrelas, e dessa forma conseguir determinar o0 que viriam a ser as esta¢ées do ano
(AABOE, 2001). Foi através dessas ferramentas pré-histéricas que o homem
rudimentar conseguiu desenvolver um sistema de agricultura que permitiu sua
sobrevivéncia, perpetuacdo e desenvolvimento da espécie humana.

O desenvolvimento tecnologico ao longo da histéria permitiu descobertas
astronémicas que mudaram os rumos da ciéncia da época, cientistas como Galileu
Galilei, Nicolau Copérnico e Johannes Kepler mostraram resultados que sao
relevantes e usados séculos apos séculos nas descobertas feitas.

A fonte de mistérios e estérias envoltas no universo permite ao mundo do
século XXI, ser o que €, proporcionando a utilizacdo dos céus para incentivar a
globalizacéo, diminuindo distancias, ampliando as telecomunicacdes, transmitindo
dados, analisando regides, proporcionando uma infinidade de func¢des. O principal
elemento e talvez o agente protagonista destes feitos é o satélite artificial (WALKER,
2010).

Motivado pelo Ano Internacional da Geofisica, onde cientistas de todo o
mundo se organizaram para observacdo de varios fendmenos cientificos, em
outubro de 1957, a antiga Unido Soviética (URSS) foi capaz de enviar ao espago o

Satélite Sputnik, este satélite consistia de uma pequena esfera com um radio
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transmissor, que apesar do pequeno tamanho revolucionou o0 meio cientifico, que
ficou impressionado com a capacidade da URSS na época (ROMANO, 2005).

O satélite Sputnik tornou-se motivacional para a Explorer 1, o primeiro satélite
construido pelos Estados Unidos da Ameérica que entrou em Orbita em janeiro de
1958. Apesar de simples, o satélite era capaz de enviar dados sobre o
comportamento da radiacdo logo acima da superficie terrestre, originando a famosa
“corrida espacial” entre URSS e Estados Unidos (ROMANO, 2005).

Figura 1 - Explorer 1, primeiro satélite americano. (Fonte: NASA JPL).:

Em quase 60 anos desde o primeiro satélite artificial, houve um avanco
tecnoldgico que permitiu um aumento significativo tanto em complexidade quanto em
funcdes exercidas pelas estruturas aeroespaciais.

Seguindo essa linha de raciocinio o Telescépio Espacial Hubble (TEH),
lancado em 1990 foi fruto de um esforco conjunto entre a agéncia espacial
americana (NASA) e a agéncia espacial europeia (ESA). Lancado em uma Orbita a
569 km, o TEH foi responsavel por observacdes astrondmicas em alta resolucéo, o
que possibilitou auséncias de distor¢cdes atmosféricas. Entretanto, o TEH quase se
tornou um fracasso completo, pois poucos meses apos ser colocado em Orbita
notou-se uma aberracdo esférica grave no espelho principal do telescopio (NASA,
2015).

IDisponivel em: http://www.jpl.nasa.gov/jplhistory/early/firstsatellites.php. Acesso em maio 2015.



http://www.jpl.nasa.gov/jplhistory/early/firstsatellites.php

18

A andlise das imagens borradas enviadas pelo TEH mostrou que a causa do
problema era devida ao espelho principal que tinha sido construido com uma forma
errada, mesmo que provavelmente tenha sido o espelho mais precisamente
construido de todos os tempos: com variagfes de apenas 10 nandmetros a partir da

curva prevista, plano nas bordas em cerca de 2.200 nanémetros (NASA,2012).

Figura 2 - Telescopio Espacial Hubble (Fonte: NASA).2

Com a utilizacdo cada vez mais comum de satélites artificiais, uma nova
expressao deu inicio a comercializacdo do espaco. O termo se refere a utilizacdo de
equipamentos no espaco a fim de produzir bens e servicos com determinado valor
comercial. O primeiro satélite de uso comercial foi o Telstar 1, lancado em 1962 com
0 objetivo de transmitir sinais de televisdo através do oceano Atlantico. (ROMANO,
2005).

Até 2004, o investimento mundial nos setores espaciais era estimado em 50.8
bilhdes de dolares. Segundo Romano (2005), a industria aeroespacial consiste em
trés setores, sendo eles:

Setor de Seguranca Nacional: fornece sistemas espaciais capazes de
auxiliar diretamente as forcas armadas e a inteligéncia, suas capacidades incluem
comunicacado, navegacao, condicdes climaticas, aviso de misseis.

Setor Civil: responsavel pela conducdo de exploracdes, ciéncias

astronémicas, experimentos cientificos, e outras pesquisas e desenvolvimentos de

2Disponivel em: http://spaceflight.nasa.gov/gallery/images/shuttle/sts-82/html/s82e5937.html. Acesso em
maio 2015.
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missdes ndo militares. No Brasil, 0 6rgdo responsavel por esse setor é a Agéncia
Espacial Brasileira (AEB).

Setor Comercial: executa a construgcdo de satélites, foguetes e
sistemas de suporte em operacbes aeroespaciais, providenciando servicos ao
governo e a clientes comerciais. A economia globalmente integrada € dependente
das capacidades no espaco comercial para atingir seu crescimento econdmico,
tendo como exemplo os celulares, televisdo por satélite e navegacdo. Embora seja
dominada por companhias particulares, alguns 0Orgdos governamentais sao
responsaveis por subsidios dentro dessa area.

A tabela abaixo apresenta numeros atualizados até agosto de 2015 e é
possivel observar como esta a divisdo dos satélites em érbita hoje. Pode-se destacar
o alto nimero de satélites em 6érbitas baixas (Low Earth Orbit — LEO) e em 6rbitas

geoestacionarias (Geostationary Earth Orbit — GEO).

Satellite Quick Facts (includes launches through 8/31/15)

Total number of operating satellites: 1,305

United States: 549 = Russia: 131 China: 142 Other: 483
LEO: 696 MEO: 87 Elliptical: 41 GEO: 481
Total number of U.S. satellites: 549

Civil: 21 Commercial: 250 Government: 126 = Military: 152

Tabela 1 — Satélites operacionais em orbita (Fonte: Union Concerned Scientists).?

A partir dos investimentos feitos, os satélites tém se tornado cada vez mais
complexos, o que impde uma reducdo em erros de projetos, construcao e transporte
de satélites. Dentro desta perspectiva, 0 custo para envio de um satélite artificial
pode atingir valores substanciais. Observa-se que custos de langamento, apesar de
ainda serem altos, cairam de aproximadamente $18000 para $11800 libras na ultima
década, fato que ocorreu especialmente pela intervencdo de companhias espaciais
privadas (GENDOTTI, 2012).

3Disponivel em: http://www.ucsusa.org/nuclear-weapons/space-weapons/satellite-
database.html#.Vkkoh_mrTIU. Acesso em outubro 2015.
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Para Elon Musk (2004), CEO da Space Technologies Exploration (SPACEX),
na proxima década sera possivel atingir precos de $500 por libra ou até menos para
langamentos espaciais.

Figure 1: Estimated Launch Price Per Pound for Commercial GSO Payloads (constant 2000$)
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Tabela 2 — Estimativa de custos por libra para lancamento a érbitas

geoestacionarias. (Fonte: Site lllumin — University of Southern Califérnia).*

MissBes de reparo e atualizacdo de um satélite artificial em O6rbita foram
unicamente realizadas no caso do Telescépio Hubble, o que elevou
consideravelmente o custo envolvido na misséo inicial. No caso do Hubble, cinco
missdes de reparo e atualizacdo foram necessarias para permitir o aumento na sua
vida atil. O sucessor do telescopio Hubble sera provavelmente o James Webb
Telescopio Espacial, com previsdo de lancamento em 2018 e que ja custou aos
cofres de NASA e ESA o equivalente a 8.8 bilhGes de ddlares até o ano de 2013
(BBC, 2013).

Para a empresa Globalcom (GENDATTI, 2012), o custo de um satélite ndo se
limita apenas aos gastos com lancamento, mas também com seus projetos,
construgdo e monitoramento, levando entdo um satélite a custar muito dinheiro.

Um satélite capaz de monitorar e perseguir furacdes, por exemplo, tem preco
por volta de 290 milhdes de ddlares. Ja um satélite com tecnologia antimissil
(missile-warning device) pode chegar aos 400 milhdes de dodlares. Todo o material

utilizado, bem como os equipamentos dentro da estrutura de um satélite precisam

4Disponivel em:https://illumin.usc.edu/257/space-based-solar-power-a-new-path-towards-sustainable-clean-
energy/. Acesso em outubro 2015.



https://illumin.usc.edu/257/space-based-solar-power-a-new-path-towards-sustainable-clean-energy/
https://illumin.usc.edu/257/space-based-solar-power-a-new-path-towards-sustainable-clean-energy/
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ser otimizados e manufaturados de forma precisa para evitar defeitos como o do
Hubble. Outro dado de interesse diz respeito a missdes tripuladas, que podem atingir
a cifra dos 500 milhdes de dolares (GLOBALCOM, 2015).

Com um investimento tao alto, o esperado é que o satélite possa operar pelo
maximo de tempo possivel, produzindo resultados satisfatorios. Além de toda
perturbacdo que uma Orbita pode sofrer com os efeitos de gravidade, arrasto,
pressao solar; um dos fatores que ndo € estimado s@o os detritos espaciais. O lixo
espacial (outro nome que se da ao acumulo dos detritos) € composto por restos de
foguetes e satélites fora de uso que vao circundando a Orbita terrestre
(ZOLFAGHARIFARD, 2013).

Sabe-se que em 2013, eram estimados cerca de 22.000 pedacos de detritos
capazes de serem rastreados por bases na superficie terrestre
(ZOLFAGHARIFARD, 2013). Existem outros pequenos pedacos de lixo espacial de
menor proporcao, totalizando cerca de 370.000 pedacos de lixo orbitando nosso
planeta, sendo que alguns deles conseguem atingir velocidade de até 35.000
quildmetros/hora. Apesar de, por definicdo, serem apenas lixo, tais detritos tém se
tornado um obstaculo para novos satélites em funcionamento (ZOLFAGHARIFARD,
2013).

Com um numero de detritos tdo grande colisbes podem ocorrer, algumas
intencionais enquanto outras sao acidentais. A primeira colisdo acidental de dois
satélites inteiros se deu em 2009, entre o satélite desativado russo Kosmos-2251 e o
ainda funcional satélite Iridium 33. A colisédo ocorreu a uma velocidade acima dos
40.000 km/h, destruindo ambas as estruturas aeroespaciais (BBC, 2013). Algumas
outras colisbes ja ocorreram, principalmente entre algum tipo de detrito e um satélite
operante, tais como (BBC,2013):

e Colisao entre o satélite de reconhecimento francés Cerise e detritos de
um foguete Ariane, em 1996.

e Colisdo entre detritos do satélite Fungyun FY-1C e o nano-satelite
russo BLITS em 2013.

e Coliséo entre dois CubeSats: NEE-01 Pegaso (Equador) e o
CubeBug-1 (Argentina), também em 2013.

Alguns paises, tomando consciéncia dos prejuizos que podem ocorrer devido

colisbes desses tipos, comecaram a fazer investimentos a fim de minimizar esses
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danos. Um exemplo de colisdo de grande impacto para o pais, foi o caso do
Equador que investiu cerca de 700 mil délares no CubeSat Pegaso, pesando apenas

1.2 quilogramas, seu primeiro e unico satélite em orbita (BBC, 2013).

© Michael Najjar

Figura 3 — Representacao dos 22.000 pedacos de detritos que podem ser

rastreados da superficie. (Fonte: DailyMail).>

Dessa 6tica, tem-se uma necessidade da utilizacdo de sistemas de controle
capazes de responder bem ao ambiente externo no qual o satélite estara localizado,
de forma a evitar colisbes e ao mesmo tempo permitir o completo funcionamento
para o qual o satélite foi projetado. Visando uma solucéo de custo mais baixo, e com
resultados proximos a realidade, uma excelente alternativa € a modelagem
computacional e posteriormente a utilizacdo de uma plataforma experimental para
avaliar os efeitos dos sensores e atuadores num ambiente com condi¢des proximas
a realidade do artefato espacial.

O que se propde entdo € a analise simplificada da dinamica de um satélite,
principalmente em fatores relacionados ao controle de sua atitude. Dessa forma,
pode-se criar um modelo matematico que seja capaz de expressar a dinamica a qual

o satélite estara sob efeito. Para tal considerou-se uma base com os componentes

SDisponivel em:http://www.dailymail.co.uk/sciencetech/article-2523271/Image-reveals-disused-
rockets-abandoned-satellites-orbit-Earth.html. Acesso em outubro 2015.



http://www.dailymail.co.uk/sciencetech/article-2523271/Image-reveals-disused-rockets-abandoned-satellites-orbit-Earth.html
http://www.dailymail.co.uk/sciencetech/article-2523271/Image-reveals-disused-rockets-abandoned-satellites-orbit-Earth.html
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do satélite, como pode ser visto na figura abaixo, e que sera melhor descrita no

desenvolvimento desse trabalho.

Rodas de Reacédo

Atuadores
Sensor Solar

Baterias

.., . - I Giroscdpio
e ! -
4 "?r
- ‘
Unidade de
l Equilibrio
Contra-Pesos Tanque de Refinado

Fropelente

Computador

Pemas de Sansor
Apoio Magnético

Figura 4 - Esquematico de uma plataforma experimental para controle de atitude de
satélite (Fonte: Chernesky, 2001).

Como pode ser visto na figura acima, o modelo que sera analisado é uma
plataforma que ir4 receber os diversos componentes de um satélite. Além disso,
para recriar 0 ambiente mais proximo ao da 6rbita, busca-se sua movimentacao
através de suporte sem atrito. O foco aqui ndo esta na construcédo da plataforma, e
sim na analise das equacfes que irdo adequar seu movimento. Com elas, foi
possivel obter um software capaz de simular de forma inicial a atitude do satélite. Da
imagem, pode-se destacar os varios dispositivos presentes em um satélite e que
serdo dessa forma simulados: baterias, computadores, atuadores, sensores, entre

uma outra infinidade de dispositivos que podem ser anexados.
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1.2. OBJETIVO DO TRABALHO

1.2.1. Objetivo principal

O sucesso de uma missdo espacial esta diretamente relacionado com o
conhecimento prévio das caracteristicas orbitais, como ponto de injecdo, janela de
lancamento e inclinagdo, bem como do desempenho dos varios subsistemas
embarcados, que sao responséaveis pelas tarefas a serem realizadas pelo satélite,
em particular, o desempenho do Sistema de Controle de Atitude (SCA).

Nesse contexto, esse trabalho tem como principal objetivo, o desenvolvimento
de um Simulador do SCA de satélite em 3D, que permita investigar sua dinamica e
testar o desempenho dos algoritmos de controle por meio de simulagdes.

1.2.2. Objetivos especificos

e Realizar um estudo bibliografico de SCA de satélites experimental;

¢ Analisar os componentes e as configuracdes do SCA de satélites artificiais;

e Desenvolver as equacdes de um simulador do SCA de satélites em 3D;

e Usar as equacles do simulador para investigar as caracteristicas dinamicas;

e Utilizar as equagbes do simulador para projetar o SCA e investigar o seu

desempenho para diferentes estratégias de controle disponiveis na literatura.
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1.3. ESTRUTURA DO TRABALHO

De forma a tornar mais clara a divisdo do trabalho, optou-se por dividir a
revisdo bibliografica em trés partes principais: 2.1 Modelagem e Simulacdo, que
consiste na definicho de forma sucinta dos conceitos importantes que serao
utilizados ao longo do texto; 2.2 Modelagem de Satélites, area onde se procurou
caracterizar componentes do satélite e 2.3 Desenvolvimento do equacionamento do
modelo matematico envolvido na dinamica do satélite.

Posteriormente, buscou-se realizar um breve resumo da teoria de sistemas de
controle moderno, buscando evidenciar todos os parametros aqui analisados. Além
de definir as estratégias de controle que aqui serdo utilizadas: 3.2 Alocacdo de
Polos, 3.3 Regulador linear quadratico e por fim 3.4 Controlador Linear Quadratico
Gaussiano. Também foi implementado o controle para o sistema néo linear obtido,
visando resultados mais proximos da realidade. Ao final, apresentam-se todos os
resultados obtidos com a simulagdo computacional, divididos para cada estratégia

de controle, assim como breve discussao dos resultados obtidos.
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2.  REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. MODELAGEM E SIMULACAO

A necessidade de contencdo de despesas tem introduzido na indulstria a
tendéncia para realizacdo de processos fortemente integrados. No ambito destes
processos, as validades de suas integracdes e suas operabilidades praticas
requerem a simulacdo de toda a planta com uso de modelos rigorosos. Em outras
palavras: a tendéncia da industria é de tornar processos cada vez mais integrados, e
umas das opcdes existentes visando diminuir gastos é a simulacéo de todos esses
processos conectados (SECCHI, 1995).

Quanto mais complexo um processo, existira uma necessidade maior de
técnicas de analise dos problemas associados com 0 projeto e sua operacao.
Analises modernas de processos envolvem modelos mateméticos, seguindo o
raciocinio de quanto mais complexo e rigoroso um processo o conjunto de equacdes
resultantes sera maior e de maior dificuldade o seu tratamento (equacbes nao
lineares, por exemplo); e naturalmente, irdo existir diversos modelos matematicos
que conseguem resolver um mesmo sistema, cada um finamente ajustado para
determinar certa condicdo no projeto, portanto, a determinacdo do grau de detalhe
depende do problema a ser resolvido e de dados disponiveis (SECCHI, 1995).

2.1.1 Conceitos basicos de modelagem e simulagéo

Segundo Secchi, (1995) existem certos conceitos e definicbes utilizadas no
ambiente da simulacdo e modelagem, para um melhor entendimento da continuagéo
do trabalho é necessaria uma breve apresentacgao:

e Processo: arranjo de unidades de operagédo integradas entre si
de uma maneira racional e sistematica;

e Modelo: descricdo matemética de processos;

e Modelos Matematicos: leis fundamentais;

e Variavel: simbolo matematico;

e Variavel de estado: descreve o comportamento do sistema;

e Parametro: uma propriedade do processo ou do seu ambiente,
gue pode assumir um valor conhecido ou ser estimado;

e Condicéo inicial: estado inicial do processo;
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e Condigcbes de contorno: delimitagdo do processo (restricdo em

algumas variaveis).
1. Descricdo do o 2. Teoria e aplicagdo 8 Fauacianamento
processo e definicdo das leis
do problema fundamentais

6. Solugdo desejada « 5. Consisténcia « 4. Consideracdes

7. Matematica e 8. Solucdo e
computacdo validagéo
Figura 5 — Fluxograma de modelagem de um processo.

No contexto de uma modelagem de um processo, pode-se dividir em etapas a
serem seguidas (SECCHI, 1995):

Descricdo do processo e definicdo do problema: considera-se como parte
importante para analise de um processo além do conhecimento dos fendmenos
envolvidos, as suas causas e efeitos, mesmo que néo seja possivel estabelecer

regras para a definicdo do problema.

Teoria e aplicacéo das leis fundamentais: a partir do momento que se entende o
processo, € possivel definir uma teoria que ira governar os seus fenbmenos. Em
geral as teorias estdo disponiveis em diversas fontes (publicadas ou nao), porém,
existem casos isolados onde néo se existe uma teoria disponivel. Nestes casos
procura-se postular uma ou varias teorias e testa-las mais tarde comparando a

solucdo do modelo matemético com os resultados experimentais.

Equacionamento: descricdo de uma teoria em simbologia matematica.
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Consideracdes: o julgamento que é realizado em relacdo as consideracdes a serem
feitas € talvez o papel mais importante do engenheiro na modelagem. Um modelo
extremamente rigoroso que incluem detalhes microscépicos de cada fendmeno € tao
complexo que tomara um longo tempo para o seu desenvolvimento, podendo até ser
intratavel com os recursos atuais. Deste modo deve-se ter um compromisso entre a
rigorosa descricdo, até alcancar uma resposta suficientemente boa. Portanto, as
consideragOes feitas devem ser listadas e analisadas cuidadosamente para
assegurar que qualquer termo omitido é de fato insignificante durante toda a
simulacdo do processo, se 0s mesmos nao impéem limitacbes no modelo que deve
se ter em mente ao buscar valores preditos. Deste modo frequentemente € possivel
eliminar equagdes por inteiro pelo simples fato de desprezar pequenas flutuagbes
em certas variaveis intermediarias. Como resultado das consideracfes tem-se um

conjunto menos complexo de equacgfes a serem resolvidas.

Consisténcia: consiste em checar se 0 numero de equacgfes é igual ao numero de
variaveis a determinar (ou grau de liberdade igual a zero). Esta é uma tarefa
importante para confirmar a consisténcia matematica do modelo. Para sistemas
complexos e grandes, caso isto ndo aconteca, corre-se 0 risco de o0 sistema estar
sub-especificado ou sobre especificado e até mesmo errado com a formulacdo do
problema. Outra verificagcdo que também se faz importante dentro deste topico é a

da consisténcia das unidades de medida de todos termos envolvidos nas equacdes.

Solucdo desejada: fazer a consideracdo das solucdes requeridas do modelo é um
passo necessario antes de suas obtencdes propriamente ditas. Uma lista de varios

casos requeridos e a informagdo que € esperada em cada caso podem revelar

possiveis situacdes redundantes, auxiliando na etapa de simulacéo.

Matematica e computacao: a natureza das equacdes do modelo é que determina o
método a ser selecionado para obtencdo da solucao, seja ele analitico, numérico ou
por inspecdo. Embora exista uma variedade de métodos para a solucdo de um
determinado conjunto de equacOes, deve se ter uma nocdo basica sobre a

adequabilidade de cada método em funcdo das caracteristicas do problema a ser
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resolvido; por exemplo, se um sistema de equacfes diferenciais ordinarias devem

ser integradas através de métodos implicitos ou explicitos.

Solugdo e validagdo: o estudo e verificagdo das solugbes obtidas do modelo
matematico através de comparagfes com dados experimentais ou julgamentos de
engenharia sdo considerados a ultima fase do desenvolvimento de modelos de um
processo, nesta etapa qualquer solugcdo nédo esperada deve ser racionalizada para

assegurar que nao ocorreram erros de computacao.

2.2 MODELAGEM DE SATELITES

2.2.1 Componentes do Satélite

No caso analisado, como forma de obter todo o equacionamento matematico
que descrevera de forma mais correta a dindmica da plataforma, € preciso
dimensionar como sera a plataforma por si s6: formato e componentes instalados.
Nesse sentido, o Simulador de Sistemas de Controle de Atitude de Satélites
(SSCAS) consistird de uma plataforma em formato discoide suportada por um
mancal a ar. Tal equipamento permitird revolucbes em torno de seu eixo vertical
(eixo z) em ambiente sem atrito, ou 0 mais proximo disso possivel. Existe a
necessidade de tornar tais movimentos sem atrito, pois € a condicdo mais proxima
de um ambiente parecido com a Orbita que um satélite artificial estara sujeito ao
longo de sua vida util.

A figura abaixo apresenta de forma pratica o que é buscado no que tange a
construgcédo de uma plataforma experimental, recordando que no presente trabalho, a

construgdo da base néo sera feita.
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Figura 6 - Vista Superior da Plataforma Experimental. (Fonte: Chernesky, 2001).

A plataforma em formato de disco pode suportar diversos equipamentos em
sua superficie, como os componentes do sistema de controle de atitude com suas
interfaces e conexdes. Outros equipamentos que podem ser considerados s&o:
sensores, atuadores, baterias, computadores. Nesse caso inicial serdo considerados
um giroscopio e as rodas de reacdo na base da plataforma simuladora.

A figura abaixo representa um satélite com trés rodas de reagdo, o que sera
buscado nesse presente trabalho. Da figura, nota-se que os componentes 11, 12 e

13 representam as rodas de reacéo fixas aos eixos da plataforma (HOLMES, 2001).
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Figura 7 - Esquematico da plataforma para controle de atitude com trés rodas de
reacdo. (Fonte: http://www.google.com/patents/EP1114774A27cl=en).

As rodas de reacdo sdo usadas por estruturas aeroespaciais no intuito de
realizar o controle de atitude sem usar combustivel ou outro tipo de reacdo, sao
acionadas por motores elétricos. S8o extremamente Uteis quando consideradas
rotacbes de pequenos valores, tais como as usadas para manter um satélite
apontado para uma estrela (NASA, 2001). Sdo atuadores que exploram a lei de
conservacdo de momento angular: quando a velocidade de rotacdo € alterada,
causa ao satélite uma reacdo de girar no sentido contrario proporcionalmente, para
aplicar torque sobre o corpo do satélite e vice-versa (FILHO,2006). Rodas de reacéo
sdo capazes apenas de rotacionar um dispositivo ao redor de seu centro de massa,

nao conseguindo mover a estrutura de uma regido a outra.


http://www.google.com/patents/EP1114774A2?cl=en

32

Figura 8 - Rodas de reacédo de 3 eixos. (Fonte: The University of British Columbia).®

Outro dispositivo de extrema importancia a ser destacado é o giroscopio,
sensor capaz de medir a velocidade angular do corpo do satélite em relagdo a um
sistema de coordenadas inercial. O conjunto de roda de reacgéo e giroscopio pode
ser usado num sistema de controle em malha fechada para controlar a velocidade
angular de eixo vertical da plataforma (FILHO, 2006). Para uma plataforma com trés
graus de liberdade, como na figura acima uma montagem possivel utiliza trés rodas

de reacéo.

2.2.2 Orbita e Atitude

Como vimos até aqui aplicacdes de simulacdes sdo muito comuns para
sistemas de controle de veiculos espaciais. O controlador pode pertencer ao
subsistema de controle de atitude e 6rbita (KANG et al.,, 1995). Portanto, o
conhecimento da Orbita de um satélite artificial € fundamental para o sucesso da
missdo a qual ele se destina, sendo tdo importante quanto o conhecimento da
atitude. Essencialmente diferentes s&o estas determinagcdes. Enquanto que a

primeira se refere ao movimento translacional do centro de massa, a segunda refere-

6Disponivel em:http://teams.engineering.ubc.ca/events/event-
showcase/2014 01 22 engteamshowcase me-091/. Acesso em outubro 2015.
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se ao movimento rotacional em torno do centro de massa, ambos de um corpo
(SILVA, 2005)

Em termos de precisdo, tanto para determinagdo de Orbita quanto para de
atitude, sdo necessarias as observacdes adquiridas por meio de instrumentos de
medidas sujeitos a erros, tais como: de alinhamento e de modelagem. Nao obstante,
outras fontes de erros também séo relevantes em tais determinacbes, como por
exemplo, os métodos matematicos de determinacao (SILVA, 2005).

Como foi visto acima, a determinacdo de Orbita € um processo para o
conhecimento da magnitude, forma, orientacdo e posicdo num dado instante; que se
refere a trajetdria de um satélite artificial no espaco. Este processo envolve tarefas
que vao desde a modelagem das aceleracdes agentes no satélite, passando pela
escolha dos métodos de propagacdo, até o processamento de medidas para
levantamento dos resultados para gerar-se os conhecimentos, com relacao a Orbita
do satélite (KUGA et al, 2001).

Segundo Prado (2001), imediatamente apds a colocacdo de um satélite em
Orbita da Terra, faz-se necessario observar a sua evolucao observando suas tarefas,
tais como: previsfes de passagens (para apontamento de antenas parabdlicas para
telemetria e telecomando), rastreamento, manobras orbitais, etc.

Na auséncia de perturbacfes o movimento de um satélite artificial € descrito
somente pela forca da atragdo gravitacional entre dois corpos, ou seja, isento de
quaisquer outras aceleracbes. Desse modo o plano da sua Orbita encontra-se
permanentemente fixo em relacdo a um referencial inercial. Porém, um referencial
inercial € somente uma idealizacdo (ESCOBAL, 1965).

O movimento de um corpo, no caso um satélite artificial em torno de outro
(neste caso a Terra) no espaco, € modelado pela lei da gravitagdo universal ou lei do
inverso quadrado (por Isaac Newton, 1687), de modo que o movimento do corpo
descreve sua trajetéria (ou oOrbita) nos dominios de uma sec¢éo cbnica em torno do
corpo central, que ocupa o ponto fixo, e que associado a uma reta fixa definem a
métrica dessa coOnica; simplesmente denominados foco e diretriz, respectivamente.
O resultado relativo a trajetéria deve-se a Johannes Kepler, o descobridor das trés
leis do movimento planetario (ESCOBAL, 1965).

Segundo Larson e Wertz (1992), os satélites artificiais descrevem oOrbitas
elipticas em torno da terra e estas sdo definidas por parametros conhecidos por

elementos orbitais, como se vé na figura abaixo.
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Figura 9 - ComponenOtes de uma orbita. (Fonte: HOFFMANN, 2009).

Semi-eixo maior (a): € metade do eixo maior de uma elipse;

Excentricidade (E): da elipse;

Inclinacdo (i): é a distancia angular entre o plano da orbita do satélite e o

plano do equador. Para uma inclinacéo diferente de zero, existem dois pontos
na oOrbita em que o satélite cruza o plano equatorial. Esses pontos séo
chamados de nodo ascendente nl (quando a direcdo do movimento se da do
Sul para o norte) e nodo descendente n2 (quando a direcdo do movimento se
da do Norte para o sul);

Argumento do perigeu (w): € a distancia angular entre o perigeu e o nodo

ascendente;

Longitude do nodo ascendente (Q): é a distancia angular do nodo ascendente

com o equindécio de margo;

Anomalia verdadeira (v): o angulo que a posicao do satélite faz com o

perigeu.

Porém, para dar continuidade a este trabalho, apenas o controle de atitude

sera abordado, onde se tem que a atitude de um satélite nada mais que a sua

orientacao no espago.

Para Souza (2011), atualmente se sabe que o movimento de um satélite

rigido possui 6 graus de liberdade (3 translacdes e 3 rotacdes) e € normalmente

modelado por meio de 12 variaveis de estado. Sendo elas:

Movimento de translagédo do centro de massa: 3 Posi¢cbes + 3 Velocidades

lineares.
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e Movimento de rotacdo em torno do centro de massa: 3 Angulos + 3

Velocidades angulares.

Portanto, a determinacdo de atitude € um processo de calculo da orientacéo
de um satélite artificial em relacdo a um referencial inercial, por meio das
observacdes realizadas por sensores (SOUZA, 2011). E necesséario conhecer a
atitude de um satélite para orienta-lo corretamente no espacgo. As observacdes
obtidas pelos sensores formam a base necessaria para a determinacdo deste
critério, que podem ser feitas por métodos deterministicos ou nédo deterministicos.
Dentre estes ultimos, destacam-se o estimador de Minimos Quadrados e o filtro de
Kalman (HOFFMANN, 2009).

Uma modelagem da dinamica de atitude que melhor represente a realidade
do movimento rotacional de um satélite artificial no espaco deve incluir os efeitos de
torques externos que perturbam o momento angular deste satélite, tais como:
gradiente de gravidade, pressdo de radiacdo solar, campo geomagnético, pressao
aerodinamica e os impactos de meteoritos (HOFFMANN, 2009).

A grande maioria dos satélites em Orbita utiliza um sistema de controle dito
embarcado, pelo qual a determinacdo e o controle da atitude sao realizados de
forma autbnoma e independente por uma eletronica (geralmente baseada em
microcomputadores) a bordo da espagconave. Manobras de atitude e Orbita, quando
necessarias, sao realizadas através de comandos provindos de Terra, e
interpretados e supervisionados pelo computador de controle (SOUZA, 2011).

O controle de atitude €, entretanto, realizado automaticamente a bordo, em
malha fechada (alguns conceitos aqui mencionados serdo melhor explicados
posteriormente nesse trabalho). As informacdes provindas dos sensores de atitude
sao processadas e filtradas por um estimador de estado, que as compara, a seguir,
com uma referéncia previamente comandada (por exemplo, um apontamento
geocéntrico). Os erros entre o estado estimado e a referéncia serdo entdo usados
pelo algoritmo do controlador, e este devera acionar os atuadores de forma
adequada, no sentido de reduzir ou eliminar estes erros. Os componentes
embarcados s@o usualmente classificados em: sensores, atuadores, software e
eletronica (KUGA, et al., 2001).

A figura abaixo apresenta de forma esquematica como se da o controle de
atitude e Orbita para um satélite. Os sensores de posicdo e velocidade geram

medidas que fornecem alguns parametros do sistema de controle. Tais parametros
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sdo enviados a um estimador de estados que analisara os valores e efeitos desses
sinais, e emitirh um comando de controle. O controle é direcionado aos atuadores
que irdo geram algum efeito buscando direcionar os valores mensurados nos

sensores para valores que se deseja atingir.

xd
ye — —|

Controlador Planta l ,
x Sensores| *
——— . () > . ’]/4 posi¢io
/ u
Estimadoy _ - Controlg—m Atuadores S‘SIC“T'E‘ T
de estadoq v : : dindmicg ,
- () —» ([ Sensores "
Ambieme—" velocidadd
I

Figura 10 - Diagrama de blocos para um sistema de controle de atitude e O6rbita.
(FONTE: Souza, 2011).

Esse diagrama representa um modelo ideal de controle de 6rbita e atitude de
satélites, apresentando de forma bem préxima a um controle real. O intuito do
presente trabalho é apresentar um modelo matematico com equagfes que irdo reger
o problema da dindmica de atitude, bem como fornecer alguns parametros que
podem e devem ser utilizados para construcdo de futura bancada experimental do

Sistema de Controle de Atitude.

2.3 MODELO MATEMATICO

A figura 11 representa o modelo de satélite através do qual as equacles
matematicas poderdo ser deduzidas. O sistema de coordenadas (x,y, z)esté fixo na
base da plataforma do satélite com origem no centro de rotacdo da base. As rodas
de reacdo possuem seus sistemas de coordenadas com origem nos Seus
respectivos centros de massa ou CM’s e alinhados com seus respectivos eixos de
rotacdo, tais sistemas sdo dados por: (x;,y;,2,) para a roda de reacdo 1; (x,,y,, )

para a roda de reacao 2 e finalmente (x5, y3, z3) para a roda de reacéao 3.
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Figura 11 - Modelo da configuracdo da plataforma com as rodas de reacao.
(FONTE: Filho, 2006).

Também na figura, é possivel identificar os vetores mque indicam a
posicdo do centro de massa das rodas de reacdo, bem como o vetor ¥ que da a
posicdo do elemento de massa dm em relacdo ao sistema de coordenadas (x,y, z).
O vetor p;,3 indica a posicdo dos elementos de massa dm em relacdo aos
respectivos sistemas de coordenadas das rodas de reacéo (x,y,z)4 , 3.

Para o sistema de coordenadas da base (x,y,z) sua velocidade angular
absoluta sera dada por W.Ja para o sistema de coordenadas das rodas (x,y,z)1 3,
a velocidade angular com relacdo ao sistema de coordenadas da base (x,y,z) sera
representada por wy,w, e w;. No modelo de satélite considerado a outro parametro
de projeto, o angulo alfa, que sera considerado 90° durante o desenvolvimento
equacional.

Dividiu-se as equacdes de movimento em trés subpartes:

¢ Quantidade de movimento angular da base da plataforma onde
o sistema de coordenadas (x, y, z) esta fixo.
¢ Quantidade de movimento angular das rodas de reacdo, onde

tem-se (x,y,z)4, 3 estéo fixos.
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e Cinematica relacionada as velocidades de rotacdo do sistema
de coordenadas fixo a base da plataforma com a atitude do
sistema de coordenadas fixo a terra (X,Y, Z) rerrqa, CUja origem é

comum ao sistema de coordenadas (x,y, z).
De inicio, tem-se o0 desenvolvimento das equacbes que descrevem O
movimento da base da plataforma. Sabendo-se que a base da plataforma néo
translada com relacdo ao sistema de coordenadas inercial, a equacdo do momento

angular seréa dada por:

H= j(?xﬁ)dm (1)

-

Onde o vetor v é a velocidade absoluta de cada elemento de massa

infinitesimal dm. Dessa forma, para toda a plataforma tem-se:

= j #xB)dm + j (7xB)dm + f (#xB)dm + f (#xB)dm @

base RR1 RR 2 RR 3

A velocidade absoluta dos elementos de massa para a base é:
D= Wx# 3)
Ja a velocidade absoluta para as rodas de reacao, pois além de rotacionarem

em torno de seus proprios eixos também rotacionam em torno do sistema de

coordenadas inercial:

D= WXR, + wXxp, (4)
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Substituindo as equacdes (3) e (4) em (2), obtém-se:

> (5)
H = f #x (W x#)dm + z f oixX(W X R, + w,x p, )dm
base i=1 Roda
. _ - o - (6)
H = f PX(Wx7)dm + z f pix(W x R)dm + Z f DX (W x p; )dm
Base i=1 Roda i=1 Roda
Da equacao 6, pode-se juntar os dois primeiros termos, de forma a obter o
momento angular total da plataforma com velocidade angular W. Dessa forma, apos
a juncao dos termos, obtém-se:
IS ()
H=Th+ z j oix (WX B )dm
i=1 Roda
A equacdo 7 representa a soma do momento angular total da plataforma ao
momento angular produzido pelas rodas de rea¢do em torno de seus proprios eixos
com velocidade angular relativa ao eixo (x,y,z) e dada por w;.
Os vetores T e p,séo o0s vetores posi¢do, dados em funcéo da posicéo (x, Y,
Z) e 0s vetores WeW[, funcdes do tempo:
7= x4 y] + zk (8)
D, = xT, + y], + zk, 9)
W=pl+qj+rk (10)
W, = Wy, + wyj, + w,k, (11)

Substituindo as equacdes nas integrais de momento angular:

Px(Wx#) = {[xT + yJ + zk]X[(pL + q] + k)X (xT + y] + zk)]} (12)
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i j ok
(Wx#) = det|p q r|=(qz—yr)i+ (x—2zp)j+ (py —xq)k
(13)
Xy z
_ S k
[rx(Wx#)] = det| x y z ] =[(y?2+z)p—xy.q —xz.7r]{ + - (14)
qz—yr rx—zp py-—xq

+[(x2 +z0)q — zy.r — xy.plj + [(x® + y)r — xz.p — zy.qlk

De forma anéloga, tem-se:
[oxW;xp)] = [(¥% + 22wy — xy. Wy, — x2.W, |1 + - (15)

+H (2 + zDwy — zy.w, — xy.wi ), + [ + y2)w, — xz. W, — 2. Wy]H

Por definicdo, as integrais dos termos de posi¢cao definem os momentos e

produtos de inércia abaixo:

Ly = [(y? + z%)dm Ly =L, = [—xydm
Ly = [(x* + z*)dm Ly =l = [—xzdm
L, = [(x* + y*)dm L, =1,,= [—zydm

Tendo a origem do sistema de coordenadas sobre o centro de massa do
corpo, os produtos de inércia se anulam, o que acontece para as rodas de reacao,
mas ndo ocorre para toda a base da plataforma, simplificando as equacdes de

movimento:
h= (Lt + Liyq + L) T+ (b + Lyyq + L7)] + (Lpa + Ly q + Lr)k (16)

Outra simplificacdo advém do fato de que a velocidade de rotacdo das rodas
de reacdo se da em uma direcdo constante no tempo em relacdo ao sistema de

coordenadas (X, Y, 2).

Para a componente do momento angular na terceira roda de reacédo hj

considera-se a componente da velocidade na direcdo do eixo k do seu sistema de

coordenadas.
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E = xxle—f = 11W11—1> (17)
h—z) = LWyl = Lwil; (18)
E; = IxxWxE = 11W1E; (19)
Para torques externos atuando, pode-se utilizar o Teorema de Euler, onde os
torques atuantes serdo equivalentes a derivada temporal do momento angular. O
momento angular ird se conservar caso nao existam torques externos.
H=h+h+ h+ hy (20)
Analisando apenas o termo h:
h=(Lxb + Lyd + L, )T+ (LyeD + 1y G + L7 )] + (LD + Ly G + L7 )k + -
+ (Ixxp + Lyq + Ixzr)i)+ (Iyxp +1I,,q + Iyzr)j’+ (szp + 1,9 + Izzr)k
Tem-se que:
1= (WxD) (21)
7= (Wx)) (22)
Kk = (Wxk) (23)
Substituindo na equacao acima, obtém-se:
(24)

h = (LD + Ly G + L )T+ (LD + Ly + L) + (I + Ly + L7 )k + -
+ (e + Liyq + L) (WD) + (Iyap + Ly q + L) (W)
+ (szp + I,,q + Izzr)(WxE)
= (Lo + eyt + LT+ (4 Ly + Ly + (L + Loy + L)+ - @5)

AW X[(Lexp + Leyq + Ligt)i+ (Lyad + Ly @ + Lyr)] + (Lxd + Ly q + Lp7)k]



Simplificando todos os termos, tem-se:

ﬁ - (}_.{)relativo + W)Xﬁ

Abrindo o somatorio de E; + E; + h—3>:

E"‘ h—2>‘|‘ E: I1W1l_.f+I1W1l_f+ 12W23+12W275+ I3W3E;+I3W3E

Novamente, tem-se que:

ks = [(W +w3)xky]

hy+ hy + hs = I1W1[W +W)XIT| + w1y + IZWZ[(W +Wy) X15| + Lw,1,

+ Isws[(W +w3)xks| + Iswsks

hy + hy + hy = Lwy(WXT) + LTy + Lw,(WXE) + Lw,T; + Lws(Wxks)

+ I3wsks
h—1) + }Tz + h—3) == Lw ] + Lw,1; + I3W3E + V_)VX(I1W11_1> + Lw,l; + 13W3]73)

3 . 3 ) 3
> T Y (E), e (D7)
= relativo

i=1 i i=1

Dado que I é funcdo somente da posicao, a derivada de I nao é calculada
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para nenhum dos termos, dado que os sistemas de coordenas sao fixos nos corpos.

Considerando a plataforma um corpo rigido, tem-se [ = 0.

(26)

(27)

(28)
(29)
(30)

(31)

(32)

(33)

(34)
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Aplicando o teorema de Euler, obtém-se as equacbes de movimento da

plataforma:

T=H

3 3
m(rchg) = (h)relativo +Wxh + z (hl)relativo W (2 hl)

i=1

Para a continuacédo dos calculos, é necessaria a utilizacdo da mesma base
ortonormal para todos os termos da equacao. Dessa forma, opta-se por escolher
(1,7, k) referente ao sistema de coordenadas (x,y,z), utilizando as substituicdes

abaixo:

(1
~

=S

5o R ]

g = 1gl[-sin@7+sinpcosO]+ cosqbcos@E]

Na ultima equacdo observa-se a presenca de 6,¢,y, conhecidos como
angulos de Euler que representam a atitude do sistema de coordenadas (X,y,z) em
relacdo ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z).rrq- A €quacao correspondente

a g tem origem na matriz de rotacdo 321, que sera mencionada posteriormente. Tal

matriz retornara tal valor de g, quando considerada apenas a componente em k, ou
seja, apenas a componente com sentido a dire¢do da gravidade.

Considerando as rodas de reacédo, as equacfes de movimento serdo dadas
pela aplicacdo do Teorema de Euler, considerando o momento angular observado
por esses atuadores em relacdo ao seu préprio eixo de rotacdo. Sua velocidade
angular sera dada pela velocidade angular relativa a base da plataforma w, somada
a componente de velocidade angular absoluta da plataforma em relacéo ao eixo de
rotacdo da roda de reacdo. Assim, o momento angular das rodas de reacdo nos

seus eixos de rotagdo sera:

Qi = L(w, + W),

(35)

(36)

(37)
(38)
(39)
(40)

(41)
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Aplicando as trés rodas de reacéao:

Q, =L, (w; + W)f; = I,[w, + q] (43)
Qs = Is(W3 + W)k = Is[ws +7] (44)

Derivando no tempo, fornece as equacdes de movimento para as rodas:

Q1 =Lw, +p] =T, (45)
Q, = L[w, +pcosa +gsinal =T, (46)
Q3 =L[w; +7]=T; (47)

Os torques gerados pelas rodas de reacdo sdo internos a plataforma, logo

T:, T, e T; ndo alteram o momento angular total H. O segundo termo tem formato
levemente diferente dos outros, pois foi obtido utilizando-se da decomposi¢cdo dos
termos em funcdo do angulo alfa, mostrado na representacdo da plataforma do
satélite no inicio do subcapitulo.

O dultimo conjunto de equacgdes necessarias sao as que descrevem a atitude
da plataforma com relacao ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z) r.rrq. Para tal
sera considerada uma matriz de rotacdo com a sequéncia 3-2-1 dos angulos de
Euler, dessa forma a matriz de cossenos diretores que da a transformacédo dos

vetores do sistema inercial para o sistema da plataforma de simulacao (x,y, z) é:

cos 0 cosy cos @ siny —sinf
R3,, = [sin¢sinf cosy —cos¢siny singsinfsiny + cos¢p cosyp sin¢ cos O

cos¢sinfcosy +singsiny cosgsinfsiny —sing cosyp cos ¢ cosb (48)
As equacdes cinematicas para a sequéncia de Euler que descrevem a atitude
da plataforma seréo, portanto:
¢ =p+tan6 [gsin¢ + rcos @] (49)
6 = qcos¢ —rsin ¢ (50)
. 1 1
Y = [qsin¢g + rcos @] (51)

cos @
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Nesse ponto do equacionamento todas as equacdes foram obtidas, bem

como suas derivadas temporais. Dessa forma, organizam-se os termos de derivada

de primeira ordem a esquerda e os de ordem zero a direita, formando um sistema de

equacdes em sua forma matricial:

(Lx = I2)qr + Lypr — Ly,pq + 1,,(r* — %) + - Lw,r — Lwsq + mgr;, cos ¢ cos 8 — mgr, sin ¢ cos 6

(Izz
(Ixx

[Lx Ixy Ly,

Iyx Iyy IJ/'Z
sz Izy Izz
0 0 O
0 0 0
0 0 o0
1 0 0
0 1 0
L0 0 1

cos @

[eNeNolell ol o)

o

S OO ORrRrO O O O
SO Rr OO O O O

(e}

A

~
Juny

ORrRr OO O O O

0

~
N

_ O o oo O

0

oY O

SO O OO

1

— L )pr + L,,pq — Ly qr + L, (p? — %) — Lwyr + Lwsp — mgry cos ¢ cos 6 — mgr, sin 6
- Iyy)pq + L qr — L,pr + Ly, (q* — p*) + Lw,q — Lw,p + mgr, sin ¢ cos 6 + mgr;, sin 6
p+tanB [qsin¢ + rcos ¢p]

qcos¢p —rsing

[q sin ¢ + r cos ¢]

O sistema de equacgbes obtido acima ndo € linear, tal sistema pode ser

considerado o mais proximo da realidade na qual o satélite estara inserido em

ambiente espacial. Com o intuito de obter andlises mais simplificadas, e também um

modelo mais real, serdo utilizados o equacionamento n&o-linear e o modelo

linearizado. O modelo linear trara resultados idealizados, dada as simplificacbes

feitas para sua obtencéo.

Para uma analise inicial iremos utilizar métodos para o controle de atitude de

sistemas lineares invariantes no tempo (LTI), tendo assim a necessidade de

linearizar o sistema. Uma das formas de linearizacdo € a das pequenas

perturbacdes, com isso tem-se que:

sen(6) =0
cos(f) =1

(52)
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Dessa primeira hipotese também se conclui que os produtos de duas
velocidades sdo despreziveis se comparados a outros termos da matriz. Outra
consideracéo a se fazer € 1, = 0,0 gue leva a conclusao que os produtos de inercia
se anulam. Levando em consideracgéo todas as hipoteses, o sistema se torna:

Lyp+1Liw =0

Lyq + ILw, =0

L7 + 3wy =0
¢=p
0=q

As trés ultimas equacdes serdo inseridas nas trés primeiras, 0 que gerara um
sistema com todos os estados controlaveis, objeto de estudo posteriormente neste

trabalho. O sistema combinado ficara:

Py — 1) = —Ty

q(lyy - 12) = —Tz

T, —I3) = —T;
¢=p
6=gq

b=r

(53)
(54)
(55)
(56)
(57)
(58)
(59)

(60)

(61)

(62)
(63)
(64)
(65)
(66)
(67)
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Dessa forma, quando o sistema de equacdes acima € substituido no sistema (68)

inicial, obtém-se finalmente, as equacdes abaixo, que na sua forma vetor-matricial

sao:
1
0 0

o I — Iy
(P 00 0 0 0 0P 1
q 00000 0f|4 U (N
J7L_[o 000 0 ofjr(_ 27y T
¢("f1 0o 0o 0 0 o]]® 0 0 |
6 0100 0 0f|f Is =173
W) b 0o 1 0 0 oW 0 0 0

0 0 0

0 0 0

O sistema acima representado tem uma forma compacta, mostrada abaixo:

{X} = [Al{X} + [Bl{w} (69)
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3. SISTEMAS DE CONTROLE

3.1 TEORIA DE CONTROLE MODERNO

Tendo todo o modelo matemético que rege a dindmica do controle de atitude
do satélite desenvolvido, pode-se aplicar tal equacionamento a diferentes
metodologias buscando obter respostas possiveis a diferentes condi¢cdes que o
sistema ira se sujeitar. O sistema de atitude aqui observado € do tipo MIMO: Multiple
Inputs Multiple Output, ou seja, um sistema com mdltiplas entradas e multiplas
saidas (OGATA, 1990).

A teoria de controle moderno visa simplificar e reduzir um sistema complexo,
descrevendo o mesmo por meio de um sistema de nequacdes diferenciais de
primeira ordem, que irdo formar um sistema de equacdes diferenciais vetor-matricial
de primeira ordem. Assim, o sistema nao tera sua complexidade ampliada caso o

ndmero de entradas ou saidas aumente (OGATA, 1990).

3.1.1 Variaveis de estado

De forma geral, as variaveis de estado de um sistema dinamico qualquer, sao
as grandezas cujo conjunto de valores determina o estado de um sistema para
qualquer instante de tempo t > t,. Tem-se que se S80 necessarias n variaveis para
a descricdo completa do comportamento de um sistema dinamico, entdo estas n
variaveis sdo um conjunto de variaveis de estado (FRANKLIN, POWEL e EMANI-
NAEINI, 2003).

E bom notar que as variaveis de estados ndo necessitam serem quantidades
fisicamente observaveis ou mensuraveis - essa liberdade de escolha é uma das
vantagens do método de espaco de estados (FRANKLIN, POWEL e EMANI-
NAEINI, 2003). Para exemplificar, 0 modelo linear aqui analisado possui 6 variaveis
necesséarias para sua descrigdo, logo um sistema com 6 variaveis de estado. O
modelo que é buscado na teoria de controle moderno € justamente 0 que a obtencao
da equacao diferencial de estado.

A analise de estados envolve trés tipos de variaveis que estdo presentes na
modelagem de um sistema dinamico: variaveis de entrada, variaveis de saida e
variaveis de estado (OGATA, 1990). Tem-se, que para um sistema qualquer

utilizando variaveis de estado, € possivel obter:



49

X =Ax + Bu
y =Cx+Du

Nas equacgles acima, tem-se que A é a matriz de estado, B € a matriz de
entrada, C é a matriz de saida e D é a matriz de transmissao direta. Esse sistema é

representado em diagrama de blocos pela figura abaixo:

> D)

uir) x(1) x(r) ¥t
—— B Jdt ———X Cm

Ay K—

Figura 12 - Diagrama de Blocos de um Sistema Linear representado no
espaco de estados. (Fonte:SILVA et. al, 2000 )

3.1.2 Controlabilidade

Um sistema é dito controlavel (completamente controlavel, ou de estado
controlavel) quando é possivel encontrar um controle que permita levar o sistema de
um estado x(t) para um estado x(t + 1) em um intervalo de tempo finito. De forma
mais geral, tem-se que se um sistema é “controlavel”’, entao é possivel leva-lo de
qualquer estado inicial para qualguer estado final em tempo finito (LUYBEN).

Esse conceito sera utilizado para determinacéo dos polos que serdo utilizados

nas implementagdes do sistema de controle futuras.

3.1.3 Malha aberta e Malha Fechada

O controle em malha aberta consiste na aplicacdo de um sinal de controle
pré-determinado, esperando-se que ao final de um determinado tempo a variavel
controlada atinja um determinado valor ou apresente um determinado
comportamento. Neste tipo de sistema de controle ndo sdo utilizadas informacgdes

sobre evolucdo do processo para determinar o sinal de controle a ser aplicado em

(70)
(71)
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um determinado instante (SILVA et. al, 2000). Mais especificamente, o sinal de
controle ndo € calculado a partir de uma medic&o do sinal de saida. A figura abaixo

apresenta esquemético de um controle dado por malha aberta:

Sinal de Controle PROCESSO Saida

— —
ul) (PLANTA) y(t)

Figura 13 - Esquema para controle em malha aberta. (FONTE: SILVA et. al, 2000).

No controle em malha fechada, informac6es sobre como a saida do controle
estd evoluindo sdo utilizadas para determinar o sinal de controle que deve ser
aplicado ao processo em um instante especifico. Isto é feito a partir de uma
realimentacéo (retroalimentacéo, feedback) da saida para a entrada. Em geral, a fim
de tornar o sistema mais preciso e de fazer com que ele reaja a perturbacbes
externas, o sinal de saida é comparado com um sinal de referéncia e o desvio (erro)
entre estes dois sinais é utilizado para determinar o sinal de controle que deve
efetivamente ser aplicado ao processo (SILVA et. al, 2000).

Assim, o sinal de controle é determinado de forma a corrigir este desvio entre
a saida e o sinal de referéncia. O dispositivo que utiliza o sinal de erro para
determinar ou calcular o sinal de controle a ser aplicado a planta € chamado de
controlador ou compensador. O diagrama basico de um sistema de controle em

malha-fechada € mostrado na figura abaixo:

L) e(t) u(t) yiL)
Controlador Processo .
ginal de referencia ginal de etro ginal de saida
controle
tealimentacao

Figura 14 - Esquema para controle em malha fechada. (FONTE: SILVA et. al,
2000).
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Segundo Silva (2000), a utilizacdo da realimentacédo e, portanto, do controle
em malha fechada, permite entre outros:
e Amplificar a precisédo do sistema.
e Rejeitar efeitos de perturbacdes externas.
e Melhorar a dindmica do sistema e, eventualmente, estabilizar um
sistema naturalmente instavel em malha aberta.
e Diminuir a sensibilidade do sistema a variacbes dos parametros do

processo, ou seja, tornar o sistema robusto

3.2 ALOCACAO DE POLOS

Com o desenvolvimento equacional concluido, e com os conceitos iniciais de
sistemas de controle apresentados, pode-se enfim analisar qual estratégia de
controle sera utilizada. Primeiramente, tem-se o método de alocagéo de polos. Neste
método, admite-se que todas as varidveis de estado sdo mensuraveis e que estao
disponiveis para realimentacdo. O método mostra que se o sistema considerado for
de estado completamente controlavel, entdo tem-se que os polos de malha fechada
do sistema poderdo ser alocados em qualquer posi¢cdo desejada por meio de uma
realimentacdo de estado, empregando matrizes de ganho apropriada (OGATA,
1990). A técnica de alocacdo de polos inicia-se com a determinacdo dos polos de
malha fechada desejados em funcdo de alguma especificacdo determinada. A
escolha de uma matriz de ganho apropriada para realimentacdo de estado,
possibilita forgar o sistema a ter polos de malha fechada na posi¢ao desejada.

Considere o sistema a controlar representado no espaco de estados por:

x'(t) = Ax(t) + Bu(t)

Supondo a existéncia de sensores ou medidores de todas as variaveis de
estado em x(t) = [x1(t),...,xn(t)]’ , podemos entdo usar elementos x1(t),..., xn(t)
para implementar a realimentacdo de estados. A saida y(t) = Cx(t) pode ser
reescrita com C igual a matriz identidade. Isso significa que y(t) = x(t). Se cada
uma das variaveis de estado xi(t) for empregada no controle através de um

ganho ki, haverd n ganhos ki, representados pelo vetor K = [kl --- kn] que

(72)
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podem ser ajustados para produzir os valores desejados dos polos de malha

fechada através da formula:

u(t) = Kx(t) + r(t) (73)

No qual r(t) representa a entrada de referéncia (pode ser degrau, rampa,
senoidal, ou outra entrada qualquer).

Para o desenvolvimento dos métodos aqui aplicados sera considerado um sinal
de referéncia nulo, ou seja, r(t) = 0. Essa abordagem é responsavel por duas
definicbes importantes (OGATA, 1990):

e 1r(t) = 0— Problema de Regulacao.

e 1r(t) # 0 — Problema de Rastreamento.

Um estado de uma planta linear é dito controlavel a partir de um estado inicial,
se existir uma trajetéria no espaco de estados que possar ser percorrida pelo
sistema em malha fechada que consiga conduzir o sistema do estado em um tempo
inicial até o estado em um tempo final, em um intervalo de tempo finito (OGATA,
2003). Para um sistema completamente controlavel essa condicdo tem que ser
atendida por todos os estados da planta. Com essa condicao satisfeita, pode-se
obter o vetor de controle como sendo, onde K é a matriz de ganho da realimentacédo

de estados:

{u} = —[K|{x} (74)

Considerando o sistema linear obtido ao final do equacionamento, tem-se

uma matriz [K] com dimensdes 3x6 (6 estados e 3 saidas):

ki1 k2 kiz kia kis kg (75)
[K] = k21 kzz k23 k24 kzs k26
k31 ksp ksz kss kss ks
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Na forma compacta, o sistema inicial dado na equacdo 68 se tornara

(substituindo o vetor de controle):
{X} = [4 - BK]{X} (76)

Assim como em qualquer sistema de controle, a forma compacta permite uma
representacdo em blocos, que permite uma visualizacdo melhor de todo o sistema.

Para a equacéo acima, tem-se:

—» B —Hé@:l—b | o
u T A le

Figura 15 - Diagrama de blocos para o sistema em malha fechada. (FONTE: FILHO,
2006).

O préoximo passo consiste na determinacdo dos fatores K, na matriz de
ganhos de realimentagdo, que faz os polos de [A — BK] serem aqueles escolhidos
de forma arbitraria (representados na sec¢do de simulagao):p,, vy, P3, Pa, Ps € De- Para
iSS0, seguiu-se a mesma metodologia proposta por Filho, em 2006.

1. Reescrever o sistema explicitando as entradas T;, T, e Ts.

2. Considerar uma entrada por vez, fazendo as outras entradas
T; = 0, e determinar as equacdes caracteristicas do sistema.

3. Substituir os polos nas equacfes caracteristicas, obtidas no
segundo passo da metodologia.

4. A matriz de ganhos de realimentacao [K] é obtida resolvendo as
equacdes obtidas no passo acima.

O sistema, apods o passo 1, € expresso de forma matricial da seguinte forma:
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0 0 0 0 0 O (77)
0 000 0O
oo o0 o0 o0
()= 1 0 00 0O X}
0100 0O
0 01 0 0 O
/| e [ ] kg’ [ D ke "\
Il_Ixx k12 ] [ k22 1 k32
0 k| |75 || kss| |
T I A S I i T
0 i 0 |, o |1 |
15 25 35
0 |k 0 Ik 0 lk /
| o 1Me o 126 o 136
Da mesma forma, do passo 2, consegue-se obter as equacdes caracteristicas
dos sistemas:

3.3 REGULADOR LINEAR-QUADRATICO

O regulador linear quadratico LQR é um controlador 6timo que vém sendo
amplamente difundido na literatura em diversas aplicacfes, que vao de controle de
servomecanismo sem robética ao controle de processos quimicos (KANIESKI,
2010). Isto se deve as suas excelentes caracteristicas de desempenho bem como a
sua simples implementacdo. Assim como na alocacdo de polos, o sistema a ser

considerado aqui € dado na forma de:

x'(t) = Ax(t) + Bu(t)
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Segundo Kanieski (2010), o controlador linear-quadratico € um sistema de
controle 6timo, ou seja, busca minimizar alguma funcéo do controle, ou algum gasto
para controle. Tem-se ent&o dois problemas a serem considerados:

e Problema de Erro de Rastreamento Minimo: levar o sistema a um estado x,
desejavel.

e Problema de Energia Minima: usar o minimo de energia para controlar o
sistema.

Ainda existe uma terceira via, onde se pode considerar um problema de
minimizagdo combinada, visando um rastreamento preciso e uma economia de
energia para o controle do sistema. Assim, o objetivo € encontrar uma lei de controle
u = —K(t)x que minimize um custo funcional ](x(t),u(t)). Tem-se entdo a funcéo
custo definida abaixo, para o intervalo de tempo até o tempo final (TOGNETTI,
2014).

T
Jp =f [xTQ.x + uTR.u]dt
0

As matrizes Q. e R, sdo as ponderacdes no vetor de estado e no vetor de
controle, respectivamente. Os valores de Q. e R, podem ser atribuidos de maneira
aleatéria, sendo que, a medida que se alteram os valores dessas matrizes, séo
alteradas especificacbes do projeto (tempo de subida, valores de ultrapassagem).
Assim, os valores escolhidos deverdo ser aqueles que melhor se aproximem das
respostas desejadas para o sistema dinamico (SELOW, VEIGA, 2005).

De maneira geral, pode-se observar que valores para R>Q tem-se uma maior
énfase na reducédo do esfor¢co de controle. Dessa forma, o atuador gastard menos
energia e provavelmente mais tempo para levar um estado a condicao de referéncia
determinada.

Os valores considerados para Q e R sempre fornecem um sistema estavel
independente dos valores a eles atribuidos, considerando um sistema de estados
controlaveis. Dessa forma, a matriz de ganhos K para o problema de otimizacéo é

obtida resolvendo a equagéo matricial algébrica de Riccati para um sistema LTI:

ATP + PA—PBR;'BTP+ Q.= 0

(81)

(82)
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O ganho 6timo do controle sera entdo dado por:
K =R 'BTP (83)
Para o sistema analisado neste trabalho, tomou-se a liberdade de obter
respostas para diferentes valores de Q. Dessa forma, apresentam-se os ganhos e,
posteriormente, os resultados para valores de:

Q = Identidade, 0.1 * Identidade e 0.01 * Identidade.

Tais sistemas geraram diferentes valores para os ganhos, que estao
representados abaixo:

E{ =
-1.8248 -0.0000 -0.0000 -1.0000 -0.0000 -0.0000
-0.0000 -1.8250 0.0000 -0.0000 -1.0000 0.0000
-0.0000 0.0000 -2.2823 -0.0000 0.0000 -1.0000

Figura 16 - Valores de K para Q = Identidade.

K =
-0.9147 0.0000 0 -0.3162 —-0.0000 0
0.0000 -0.914% 0 —-0.0000 -0.3162 0
0 0 -1.2023 0 0 -0.3162

Figura 17 - Valores de K para Q = 0.1*Identidade.

E =
-0.432%9 -0.0000 0 -0.1000 -0.0000 0
—-0.0000 -0.43930 0 —0.0000 -0.1000 0
0 0 -0.6599 0 0 -0.1000

Figura 18 - Valores de K para Q = 0.01*Identidade.

A simulacdo completa com os resultados obtidos, bem como sua discusséo

sera vista posteriormente. Tais valores seréo utilizados nas simulagdes néo-lineares.
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3.4 CONTROLADOR LINEAR QUADRATICO GAUSSIANO

Devido & presenca de ruido, € necessario que se faca uma filtragem de
formar a obter uma informacg&o mais confidvel sobre os estados medidos na saida da
planta. Para isso, adota-se o projeto de um controlador baseado na metodologia do
Regulador Linear Gaussiano (LQG). O problema do regulador LQG pode ser descrito
como sendo o de calcular uma lei de controle que mantenha o sistema estavel e
minimize um critério de erros quadraticos (BARAO, 2010). Assim, tem-se que 0

sistema dinAmico com ruido se torna:

x=Ax+Bu+w
y=Cx+v

Considera-se assim as variaveis w e v como ruidos brancos de média nula,
sendo o valor w para as medidas e o valor v para o ruido da dindmica. No problema
LQG, deseja-se minimizar a funcdo custo dada pela equacéo abaixo, bem similar a

funcao custo presente no método LQR:
T
Jp = f [XTQsx +u"Rpu| dt
0

Nesse caso, tem-se que @, € a matriz de covariancia do ruido nas medidas e
Ry € a matriz de covariancia do ruido da dindmica. Para solucionar um problema
baseado no método LQG, pode-se dividir um problema principal em dois
subproblemas (SANTANA et. al, 2010):
e Definir um controlador para o problema linear quadrético (LQR).
e Definir um filtro de Kalman para obter estimativas dos estados do
sistema.
Com todo o equacionamento, também da parte de controle desenvolvido,

pode-se partir para a implementacao do programa.

(84)
(85)

(86)
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4. SIMULACAO

Para a simulagcédo foi escolhido o programa Matlab R2013b, o cdédigo foi
desenvolvido a partir das equacfes lineares, e a partir das matrizes de ganhos
obtidas com as condicdes pré-determinadas. Visando uma resolucao correta, existe
a necessidade da determinacdo de certos parametros antes do inicio da simulagéo.
Para isso, utilizaram-se parametros utlizados por Filho (2006), que sao
apresentados abaixo em unidades do sistema internacional. Vale ressaltar que tais
constantes assumiram o0s valores que 0 projetista determinar, utilizando assim o

método mais adequado para aquisi¢cado de tais dados.

L, = 1.1667 kg = m?
I, = 1.1671 kg * m?
I,, = 2.1291 kg * m?
I, = I, = I = 1.792x10 3kg * m?

No ambito da alocagcdo de polos, foram escolhidos trés conjuntos de polos
que irdo gerar comportamentos diferentes. O primeiro e terceiro conjuntos visam
expor o comportamento indesejavel do sistema. O primeiro conjunto € dado por
polos proximos ao eixo imaginario, originando pouco amortecimento e muita
oscilacdo; ja para o terceiro conjunto de polos que é longe do eixo imaginario, tem-
se grande fator de amortecimento e quase nenhuma oscilacdo. Os polos utilizados

estdo representados abaixo:

py={-05+i —05-i —03+i —03—i —02+i —0.2—i}
p,={-24+03i —-2-03i —225+03i —225-03i —25+03i —2.5—0.3i}
p; = {—4 —4 —425 —425 —45 —45}

De Filho (2006), obtém-se finalmente a matrizes de ganhos de realimentacéo

para cada conjunto de polos, respectivamente:

(87)
(88)
(89)
(90)

(91)
(92)
(93)
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—0.4660 0 0 —1.2115 0 0
[Ky] = 0 —0.6992 0 0 —1.2712 0
0 0 —2.1273 0 0 —2.6591
—5.8245 0 0 —7.3855 0 0
[K,] = 0 —5.2439 0 0 —6.0042 0
0 0 —8.5092 0 0 —8.7007
-9.9017 0 0 —20.9683 0 0
[K3] = 0 —10.1964 0 0 —22.2865 0
0 0 —17.5503 0 0 —36.1642

Finalmente, a condicao inicial para os estados:

5t 20r 57 57 T

80 180 180 180 ° ° 0}

o) =1{o

Com isso, todas as ferramentas matematicas necessarias estdo prontas e
deduzidas, inclusive com hipéteses ja assumidas. Tornando a implementacdo da

simulacéo possivel.

(94)

(95)

(96)

(97)



4.1 RESULTADOS PARA ALOCACAO DE POLOS:

“Yelocidades Angulares - P

: : : : Pala 1
............ Paolo 2 |
: Palo 3

Yelocidades Iniciais (rad/s)

0.2
0

5 10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 19 - Velocidade Angular P para Alocacéo de Polos.

0.1

Yelocidades Iniciais (rad/s)

0.1

-0.15
0

Figu

Velocidades Angulares - Q
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§ : Polo 1
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ra 20 - Velocidade Angular Q para Alocacao de Polos.
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“elocidades Iniciais (rad/s)

“Yelocidades Angulares - R
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Figura 21 - Velocidade Angular R para Alocacao de Polos.

Angulos de Euler - Phi
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Palo 1
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Figura 22 - Angulo ¢ para Alocac&o de Polos.
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Angulos de Euler - Teta
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Figura 23 - Angulo @ para Alocac&o de Polos.
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Figura 24 - Angulo v para Alocacéo de Polos.
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Para o caso de alocacdo de polos, tem-se que todos os estados foram
plotados utilizando os diferentes conjuntos de polos. Assim, obtém-se as velocidades
angules e os angulos por unidade de tempo para cada situacdo. Como esperado, 0

sistema observou 0 mesmo comportamento para cada conjunto de polos:

e Conjunto de polos 1: sdo polos préximos ao eixo imaginario, o que levaram a
uma resposta do sistema com maior oscilacéo.

e Conjunto de polos 2: sdo os polos com valores préximos a um controle
otimizado, tem-se comportamento entre os dois conjuntos de polos,
mostrando-se solucdo entre dois extremos com quase nenhuma oscilagao e
menor esforco de controle para o sistema.

e Conjunto de polos 3: sdo os polos longe do eixo imaginéario, tem-se grande
fator de amortecimento e quase nenhuma oscilagédo, o que leva a um maior

esforco de controle do sistema.

Um modo extra de visualizacdo da influéncia da localizacdo dos polos no
sistema é a visualizacdo do esforco de controle. De maneira mais clara, qual o
esforco necessario realizado pelos atuadores buscando o equilibrio. No caso aqui
estudado, tem-se um sistema regulador que busca a referéncia zero. Para a
implementacdo, utilizou-se a equacédo (74): {u} = —[K]{X}, que corresponde a

equacéao do vetor de controle.
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Esforgo de Controle - Primeira Roda de Reagdo

Polo 1
.................................................................. Polo 2
Polo 3
S e 85 i 6 e i 0 s i s e 8 SRR s e 08 s S D 2 ST |
= 2ic 1| . JN RN, . N OODS . SO SR O ]
¥
<
R R B D By O g B O O R B O s ]
] T o PR P 4
o . T -
i ]| O . SO - XU . S . OUO. N
8 1 1 1 i 1
0 5 10 15 20 25 30

Tempo (s)

Figura 25 - Esforco de controle para a primeira roda de reacéo considerando os trés

conjuntos de polos.

Esforgo de Controle - Segunda Roda de Reagéo

3 T T T ] T
: : : : Pola 1
: : : : = Palo 2
25 s asheys sy arnas .............. .............. .............. ......... p0|0 3 -
)| L . SIS .. RN . SRR, - SR . SR -
JEN 17 TeTeeseveReeS s o .............. .............. ............. =
£ : : 3 : 3
¥
=
= 1 e e b i R A R R R P F O B O R R0 .
(115 T .............. s .............. SRR ............. i
0 '[>\-=v
05 i ; i i ;
0 5 10 15 20 25 30
Tempo (s)

Figura 26 - Esforco de controle para a segunda roda de reacao considerando os trés

conjuntos de polos.
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Esforgo de Controle - Terceira Roda de Reagédo

DS K T T T | T
: : : : Polo 1
O06F oo .............. .............. .............. SRk S Palo 2 -
: 5 : . Polo 3
i T - - TR SRR < SO RPN 4
e z
:‘Z_z 15 SRR R PR R PRI R PP TR PR PR .
= 5
e T T ............. 4
Ko 1| O NN, NS S S— -
iz NN SRS SO R S —
25 : i ; i :
0 5 10 15 20 25 30

Tempo (s)

Figura 27 - Esforgo de controle para a terceira roda de reagéo considerando os trés

conjuntos de polos.

O resultado esperado € um maior esforco de controle, uma maior exigéncia
do uso dos atuadores pelo conjunto de polos 3, como j& discutido anteriormente.
Sua posicdo distante do eixo imaginario faz o sistema tender a responder mais

rapidamente buscando seu equilibrio, 0 que leva aos resultados obtidos acima.
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4.2 RESULTADOS PARA REGULADOR LINEAR QUADRATICO

Yelocidades Iniciais (rad/s)

Angulos Iniciais (rad)
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T _— . S - N—— .............. T —
004 ............ .............. ............... .............. .............. ............. .
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Figura 28 - Velocidades Angulares para LQR (Q=Identidade).

Angulos de Euler
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Figura 29 - Angulos para LQR (Q=Ildentidade).
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Esforgo de Controle
03 T T T T T
: : : Roda de Reagéo 1
02k S S S Roda de Reagdo 2 ||
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Figura 30 - Esforco de controle para o LQR (Q = Identidade).

Para a simulacdo do regulador linear quadratico, utilizando valores da
diagonal principal da matriz Q iguais a 1, ou seja, valores que geram a resposta com
o menor intervalo de tempo. E possivel observar o comportamento do sistema, que
responde em aproximadamente 5 segundos. Dessa forma, a plataforma inserida nas

condic@es iniciais consegue atingir o estado desejado nesse intervalo de tempo, em

até cinco segundos.

7

Outro ponto de analise é relacionado ao esforco de controle das rodas de
reacao, que atinge valores de pico aproximados de 0.35 N*m, durante o intervalo em

gue a plataforma esta buscando o equilibrio.
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Figura 31 - Velocidades Angulares para LQR (Q= 0.1*Identidade).
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Figura 32 - Angulos para LQR (Q=0.1*Identidade).
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Esforgo de Controle
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Figura 33 - Esforco de controle para o LQR (Q = 0.1*Identidade).

A segunda rodada de simulagdes utilizou-se de valores na diagonal principal
da matriz Q igual a 0.1, ou seja, valores 10 vezes menores que os valores utilizados
na primeira simulacdo. Os resultados esperados para tal simulacdo seriam com

intervalos de tempo maiores, mas com esfor¢o de controle reduzido.

Uma breve analise dos graficos permite concluir que o intervalo de tempo
agora € de aproximadamente 10-11 segundos, ou seja, a plataforma levara 10
segundos para atingir o equilibrio desejavel. Em comparacéo a primeira simulacéo, a
plataforma demandard o dobro do tempo. Entretanto, quando comparados 0s
esforcos de controle, agora as rodas de reacdo necessitardo produzir apenas 0.1

N*m, valor cerca de 3 vezes menor que o da simulacéo inicial do LQR.
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Figura 34 - Velocidades Angulares para LQR (Q= 0.01*Identidade).
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Figura 35 - Angulos para LQR (Q=0.01*Identidade).
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Figura 36 - Esforco de controle para o LQR (Q = 0.01*Identidade).

A ultima simulacao utilizou de valores da diagonal principal da matriz Q iguais
a 0.01, ou seja, 100 vezes menores que os da primeira simulacdo. Ao analisar os
resultados obtidos na simulac¢do, pode-se notar que agora se tem um intervalo de
tempo bem maior, a plataforma s6 conseguira atingir o equilibrio aos 17 segundos,
aproximadamente.

Logo, ao comparar-se tal valor com o da primeira simulacdo em LQR, o
intervalo de tempo mais que triplicou: passou de 5 segundos para 17 segundos. J4 0
esforco de controle, teve variacdo também consideravel, passou de 0,35 N*m para

0,035 N*m, valor dez vezes menor.

Como ja foi mencionado, para a implementacdo do LQR foram variados os
valores de Q (o valor de R = 1 foi mantido constante em todas as simulacdes), de
forma a ver seus efeitos no sistema dinamico. Assim, pode-se concluir que para
valores de Q baixos, o sistema ira utilizar de menor esforco buscando o valor de
referéncia. Entretanto, tal diminuicdo de esforco acarreta um intervalo de tempo

maior. Ou seja, para o sistema atingir o valor de referéncia foi necessario um
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intervalo de tempo bem maior. Para Q = matriz Identidade, tem-se 0 menor espaco

de tempo para que o sistema atinja o referencial predeterminado.

4.3 RESULTADOS PARA O SISTEMA NAO LINEAR

O objetivo desta secao é verificar o desempenho da lei de controle obtida com
a técnica LQR no controle da dinamica nao linear. Assim, utilizou-se do sistema de
equacdes ndo lineares abaixo (equacgdo 52), sujeito aos ganhos obtidos pelo método
LQR apresentados:

Le Iyy L, 0 0 0 I, 0 07/P
yx lyy L, 0 0 0 0 L Off 4
o lzy Iz 0 0 0 0 0 Lfl "
o 0o 0o 1000 0 olf%
0 0 0 010 0 0 0l ¢ |=
0 0 0 001 0 0 ofl v
1 0 0 0 0 0 1 0 oO0flw
0 1 0 0 0 0 0 1 O0]\w
Lo 0 1 0 0 0 0 0 14\ws

(Lx = I2)qr + Lypr — Ly,pq + 1,,(r* — %) + - Lw,r — Lwsq 4+ mgr;, cos ¢ cos 8 — mgr, sin ¢ cos 6
(Lyz — L)pr + 1,09 — Lyqr + L, (p* — ?) — Lwy T + I3wsp — mgr, cos ¢ cos § — mgr, sin 6
(L — Ly)pq + L,qr — L,pr + 1,,(q* — p®) + ,w,q — Lw,p + mgr, sin ¢ cos 6 + mgr, sin @

p+tanB [qsin¢ + rcos ¢p]
qcos¢g —rsing

[gsing + r cos ¢]
T,
I
T,
Iz
T3
Iy

cos @

O sistema ndo-linear possui nove varidveis de estado, que podem ser
visualizadas na forma matricial acima. Além das seis variaveis de estado
(velocidades e deslocamentos angulares) presentes no modelo linear, as
velocidades de rotacao das rodas de reagao voltam a aparecer. Para a simulacéo da
parte ndo linear, continuou-se usando o Matlab 2013b, utilizando os ganhos obtidos
no método LQR, ou seja, para valores de Q iguais a uma matriz identidade, valores
de Q= 0,1 e 0,01 na diagonal da matriz, casos vistos no modelo linearizado. Os

valores dos ganhos estao relacionados abaixo:

(52)
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E{ =
-1.8248 -0.0000 -0.0000 -1.0000 -0.0000 -0.0000
-0.0000 -1.8250 0.0000 -0.0000 -1.0000 0.0000
-0.0000 0.0000 -2.2323 -0.0000 0.0000 -1.0000

Figura 37 - Valores de K para Q = Identidade.
E{ =
-0.9147 0.0000 0 -0.3162 —-0.0000 0
0.0000 -0.914% 0 -0.0000 -0.3162 0
0 0 -1.2023 0 0 -0.3162
Figura 38 - Valores de K para Q = 0.1*Identidade.
E{ =
-0.4329 —0.0000 0 -0.1000 —0.0000 0
-0.0000 -0.4930 0O —-0.0000 -0.1000 0O
O O -0.6339 O O —-0.1000

Figura 39 - Valores de K para Q = 0.01*Identidade.

Dessa forma, buscando resultados mais precisos e mais proximos da
realidade na qual o satélite esta inserido, outra simulagdo a realizada utilizando o
sistema equacional ndo linear. Além disso, todas as outras condi¢cdes foram
mantidas as mesmas em ambas as simulacdes (momentos de inércia, condi¢cdes

iniciais da posicao do satélite). Os resultados obtidos estao relatados abaixo:
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Figura 40 - Velocidades Angulares para os ganhos encontrados quando Q = 1 no

0.15

0.1

0.05

-0.05

-0.1

-0.15

Angulos Iniciais (rad)

-0.2

-0.25

0.3

-0.35
0

Figura 41 - Angulos de Euler para os ganhos encontrados quando Q = 1 no LQR.
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Simulagdo Néo Linear - Esforgo de Controle
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Figura 42 - Esforco de controle para os ganhos encontrados quando Q =1 no LQR.

Para a simulacao néo-linear, percebe-se comportamento muito proximo ao do
sistema linearizado quando aplicado ao LQR. Assim como na simulacéo linear, o
sistema ird buscar atingir o equilibrio em intervalo de tempo de aproximadamente 5
segundos. Até mesmo os valores do esfor¢o de controle, atingem picos de 0,35 N*m

como na simulacgao linear para os valores de Q = 1.

A diferenca agora reside no fato do sistema ndo conseguir atingir o equilibrio.
E perceptivel que as rodas de reacdo tentam vencer a dinamica da plataforma,
buscando a posicéo zero, entretanto, ndo sao suficientes para tal movimento. Dessa
forma, analisando a figura 42, é notavel que as rodas de reacdo permanecem em
regime de acdo, sempre produzindo torque, e que mesmo assim 0O sistema
plataforma ndo atinge (principalmente os angulos de Euler, representados na figura

41) o equilibrio.

As proximas simulagbes, com Q=0.1 e Q=0.01 possuem comportamento
similar, com intervalos de tempo e esforcos de controle parecidos com 0s casos

linearizados. S6 que assim como na primeira simulagdo ndo-linear, o conjunto das
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rodas de reacéo ira continuar trabalhando durante todo o processo, tentando buscar

vender a dindmica

da plataforma e ndo obtendo sucesso.

Simulagdo Mo Linear - Velocidades Angulares
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Figura 43 - Velocidades Angulares para os ganhos encontrados quando Q = 0.1 no
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Figura 44 - Angulos de Euler para os ganhos encontrados quando Q = 0.1 no LQR.
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Figura 45 - Esforco de controle para os ganhos encontrados quando Q = 0.1 no

LQR.
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Figura 46 - Velocidades Angulares para os ganhos encontrados quando Q = 0.01 no

LQR.
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Figura 47 - Angulos de Euler para os ganhos encontrados quando Q = 0.01 no LQR.
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Tais resultados obtidos pelo sistema equacional néo-linear podem ser
comparados aos valores obtidos do sistema linearizado. Como ja relatado
anteriormente, adotou-se as condic¢des iniciais para os dois casos, de forma a validar

0 sistema linearizado.

Assim, quando se compara o0s valores e comportamentos em ambos 0s
casos, pode-se perceber a proximidade dos valores. O que, dessa forma, corrobora
a validade do sistema linearizado, principalmente em casos onde os angulos iniciais

da plataforma experimental sdo pequenos.

ApoOs essa validacdo do modelo inicial, linearizado, existe um novo parametro
gue se pode obter com o equacionamento nao linear. A velocidade de cada uma das

trés rodas de reacdo é uma das varidveis de estado do sistema nédo linear, o

resultado da simulacao para conjunto de ganhos sera dado abaixo:

Simulagdo MNao Linear - Velocidades Rodas de Reagéo
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Figura 49 - Velocidade das Rodas de Reagé&o para os ganhos encontrados quando
Q=1no LQR.
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Simulagdo Néo Linear - Velocidades Rodas de Reagéo
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Figura 50 - Velocidade das Rodas de Reacé&o para os ganhos encontrados quando
Q=0.1noLQR.
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Figura 51 - Velocidade das Rodas de Reacé&o para os ganhos encontrados quando
Q =0.01 no LQR.
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Ressalta-se, que as rodas de reacdo funcionam criando torques que
contrapbem os torques devidos aos termos nao lineares, que por sua vez, afetam
atitude do veiculo. Eles fazem isso manipulando seu momento angular. E possivel
observar nas trés simulacdes das rodas de reacdo comportamentos parecidos em
todos os casos: os valores associados as velocidades de cada roda comecam a
divergir, atingindo valores cada vez mais altos. Esse fendbmeno é denominado
saturacdo das rodas de reacao. Cada roda tem uma velocidade maxima que é capaz
de fornecer para o sistema. Supondo que a velocidade seja de 2000 rpm, isso
significa que cada roda poderia ser acelerada para girar a velocidades entre 0 e
+2000 rpm e 0 e -2000 rpm. Cada roda pode continuar a produzir um torque
enquanto sua velocidade aumenta para +/- 2000 rpm. Ao atingir a velocidade
maxima, a roda torna-se incapaz de proporcionar mais torque nesse eixo. Qualquer
mudanca de velocidade agora sera uma desaceleracdo, o que significa que ele ira
produzir um torque na direcdo oposto que € necessario. Isso € chamado de
saturacao - o que significa que o sistema armazenou todo o0 momento que ele pode
armazenar esta saturado.

Tal comportamento das rodas de reacdo leva a necessidade de uma nova
solucdo. Assim, ficando evidente, que para o sistema real apenas o controle
utilizando as rodas de reacdo ndo seria suficiente. Uma das solu¢des adotadas é
utilizando um atuador conhecido como “magneto-torquer” (Trégouét, 2014), como

pode ser visto na figura abaixo:
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Figura 52 - Satélite com dois atuadores associados, as rodas de reacdo e 0s

“‘magnetorquers” (Fonte: Trégouét, 2014).

Com um conjunto desses atuadores agindo, ndo ocorreria a saturagdo das
rodas de reacdo. O magneto-torque é capaz de interagir com o campo magnético da
terra, e assim gerar torques de dessaturacdo e assim permitir o controle da atitude
do satélite pelo SCA.

Em vez de usar torques magnéticos, outra metodologia possivel para que isso
ocorra é por meio de torques aerodindmicos para dessaturacéo de rodas de reacao.
A medida que o sistema comeca a perder lentamente a capacidade de controle
devido a saturacéo, as rodas de reacdo podem ser usadas periodicamente para
orientar a nave espacial numa orientagcdo em que o torque aerodinamico resultante
dessaturaliza o sistema.

Os torques aerodindmicos em uma nave espacial resultam do arrasto na
orbita terrestre baixa (LEO) que atua no braco do momento da espaconave. O
equacionamento e implementacdo do magneto-torque ou usando torques
aerodinamicos, na plataforma experimental, fogem do escopo desse trabalho,

apenas aparecendo como sugestao.
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4.4 RESULTADOS PARA ESTIMADOR DE ESTADOS

ApGs a investigacdo do controlador LQR para o sistema linear e ndo linear,
nesta secdo investiga-se o desempenho do sistema com a introdu¢cdo de um
estimador de estados para o controle de atitude. Tem-se na teoria de sistemas de
controles, que nem sempre todos os estados sdo passiveis de serem medidos.
Dessa forma, € necessaria utilizacdo de um observador que consiga estimar as
variaveis de estado baseado nas medidas das varidveis de saida e das variaveis de
controle (OGATA, 1999).

O observador serd quase uma copia da planta inicial, possuird 0os mesmos
inputs e quase as mesmas equacdes diferenciais. Um termo € responsavel por
comparar o sistema atual com a resposta estimada. Dessa forma, obtém-se os
estados estimados que tendam a se aproximar dos valores atuais do sistema. O
primeiro passo na construcdo do observador é escolher um ganho que leve a
dindmica do sistema a ser muito mais rapida que a dindmica do sistema observado.
Dessa forma, escolheu se polos que estdo cinco vezes mais distantes do eixo

imaginario que os polos do sistema, dados pela matriz L da equacao (99).

O sistema para o observador de estados ficara entédo, da forma reduzida:

X=A%+Bu+L(y—79) (99)
9 =Cx+ Du (100)
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Figura 53 - Estimador de estados para os trés primeiros estados.
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Figura 54 - Estimador de estados para os trés ultimos estados.
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Como esperado, o observador de estados consegue estimar os estados do
sistema original de forma rapida, os graficos sdo dados no intervalo de 0 a 0.5
segundos, e ja é possivel observar uma conversédo entre o estimador e o valor real
do sistema em quase todos os estados. A utilizacdo do sistema com observador é a

base para futura implementacdo de um método linear quadréatico gaussiano.
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5. CONTRIBUIGOES e CONCLUSOES

Uma primeira contribuicdo deste trabalho foi a revisdo bibliografica que
resumiu 0S principais conceitos referentes a implementagdo experimental de
Sistemas de Controle de Atitude de satélites, os quais permitem investigar as
caracteristicas da dinamica e da atitude de um satélite. Além das vantagens
econbmicas do emprego dessas plataformas experimentais que simulam a dinamica
de veiculos aeroespaciais, essas também permitem realizar investigacdes do
desempenho dos subsistemas dos satélites num ambiente préximo ao espacial.

A segunda contribuicdo deste trabalho foi obter as equacdes nao lineares de
movimento deste simulador num ambiente de laboratorio computacional. Essas
equacbes foram posteriormente linearizadas e usadas para investigar o
desempenho de algoritmos para controlar a velocidade angular e o deslocamento
angular (atitude). Particularmente, aplicou-se a técnica de controle LQR (Regulador
Linear Quadratico) e em seguida a técnica LQG (Linear Quadratico Gaussiano),
associado a alocacdo de polos. Estas estratégias de controle permitiram obter
diferentes ganhos, propiciando ao projetista obter as principais condigbes de
controle de modo satisfazer aos requisitos de desempenho do sistema, tais como,
baixa ou alta taxa de amortecimento e reducdo das oscilacbes nas respostas
dindmicas do sistema.

Em breve andlise das simulacbes obtidas, tem-se que as simulacdes
realizadas com controlador baseado na alocacdo de polos foram utilizadas como
método de investigacdo inicial, buscando apenas resultados verificadores dos
comportamentos esperados. Ou seja, cada conjunto de polos foi utilizado para levar
o sistema a um resultado ja esperado.

As simulagbes com o controlador LQR ja foram capazes de disponibilizar
resultados mais substanciais. Quando se utilizou valores para Q iguais a 1, o
sistema respondeu no menor intervalo de tempo possivel, ou seja, aproximadamente
cinco segundos e com esforco de controle maximo igual a 0.35 N*m. As simulagdes
posteriores, foram realizadas diminuindo-se os valores de Q, o que levaria o
conjunto da plataforma a utilizar de intervalos de tempo maiores. Assim, para valores
de Q = 0,1 o sistema levou 10 segundos para atingir o equilibrio com esfor¢co de
controle igual a 0,1 N*m. Por fim, com valores de Q = 0,01 o sistema necessitou de

aproximadamente 17 segundos, com esforco de controle de aproximadamente 0,035
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N*m. Em resumo, se tem que 0 sistema ird necessitar de maiores intervalos de
tempo, entretanto, ndo ira exigir tanto das rodas de reacao da plataforma.

Outro ponto relevante € a observagcdo dos resultados para o sistema nao-
linear. Além dos valores aproximados aos do sistema linearizado, pode-se observar
0 comportamento das rodas de reacao que permanecem funcionando durante todo o
intervalo da simulacéo, dado que o sistema n&do consegue atingir o equilibrio durante
os 30 segundos simulados.

A terceira contribuicéo é verificacdo da capacidade dos ganhos obtidos com a
técnica LQR para o sistema linear controlar o sistema nao linear. Nesta investigacao
observou-se que embora o controlador LQR consiga reduzir as velocidades
angulares e a atitude da plataforma, as velocidades angulares das rodas de reacao
atingem valores muito altos, caracterizando a situacdo de saturacdo, uma vez que
este controlador tem que vencer os ternos néo lineares da dinamica.

Por fim, como extenséo deste trabalho é sugerido um estudo da dessaturagao
das rodas de reacdo por meio de uma lei de controle oriunda da interagcdo de um
magneto-torque e o campo magnético da Terra e também através da utilizacdo do

arrasto atmosférico.
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6. TRABALHOS FUTUROS

Este trabalho apresenta a obtencédo das equacdes de movimento de um SCA
de satélite com sua dindmica e sua atitude. Portanto, permite investigar e
implementar outros tipos de SCA com diferentes configuragdes de atuadores e
sensores, por meio de outras técnicas de controle, incluindo até maneiras de evitar a
saturacao das rodas de reacéo.

Outra forma de expandir o trabalho aqui desenvolvido é validar o codigo de
controle do SCA por meio de um protétipo experimental real. O projeto das leis de
controle por meio de simulacdo tem suas limitacbes e prevé o comportamento do
sistema sob certas condi¢cdes, mas certamente, um simulador experimental seria

muito mais fiel a realidade.
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