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RESUMO -~NOTAS /ABSTRACT - NOTES

Neste trabalho apresenta~se uma nova lei de controle de ati
tude para satelites artificiais. Esta lei baseia-se numa extensdo da teo
ria do regulador linear quadratico para o caso em que a dinamica ¢ descri
ta por um sistema de equagOes nao-lineares (equagbes de Euler). Focaliza
-se o modo de operacao em que os angulos e as velocidades angulares do sa
telite sao pequenas mas as velocidades angulares das rodas a reagao  usa
das sao quaisquer. Faz-se: 1) uma comparagao entre esta léil e uma  outra
stmulada sob as mesmas condigoes na literatura; 2) uma avaliagao do  com
portamento das saidas do sistema quando sobre este atua o regulador e quan
do atua sua extensao, a medida em que as condigoes iniciais tornam-se gran
des; 3) um estudo da sensibilidade do sistema de controle em relagao auma
variagao nos momentos de inercia do satelite, e do seu desempenho quando
0s erros nas estimativas sao modelados como variaveis aleatorias. Os re
sultados obtidos sugerem que: 1) a lei de controle implementada reduz as
velocidades angulares e os angulos do satelite com rapidez mator do  que
a outra; 2) para a dinamica considerada, a presenga do termo  nao-linear
na let implementada torna-a matis robusta do que aquela baseada no regula
dor; 3) a sensibilidade do sistema de controle a variagoes nos - momentos
de inercia e baixa, e que o seu desempenho na presenga dos erros nas estt
mativas e pouco alterado,
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ﬂB STRAC

In this work a new attitude control law for ortifictal
uian7tpu 18 presented. It 1s based:on an extension of the linea»

~quadvatic regulator theory to the case where the dynamics is deseribed

by o weakly ronlinear system of‘pquatior“ (Buler's equations)., it
focuses the mode of cperation in which the sotellite has small ongular
velocities and angles but has wrbitrary reaction wheel velocities. It
neludes: 1) « vomparison between this law and other svmulated under
the same conditions wn the literature; &) an evaluation of the
behavior of the ¢ u?“ om output under the regulator and under its

Cemtenstion, while thi initial conditions become large; 3) « ufu-g cf
the control system  »sitivity with respect to  varviations in the

satellite moments rmertia, and of the system performance when the
estimate errors ai. leled as rancom variables. The results obtained
suggest that: 1) ! f'plwmented control law reduces the angular

velocitice and aing. ,23 cey than the cther law; 2) The presence of
the nonilinear term .» the tmplemented law make it more robust than the

law bosed on the PPUuLa;orj for the dynamics considered; ) The
sensitivity of the control system with respect to a variation in the
moments of inertia 15 small, and its performance in the presence of
estimate evrors 1 changed slightly. -
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CAPTTULO 1

GENERALIDADES

Neste Capitulo introduz-se o problema a ser abordado neste
estudo, a teoria nele utiiizada, as suas motivagoes e, por fim, a sua or
ganizacan,

1.1 - INTRODUCKO

0 movimento de um satdlite artificial fica totalmente 4cg
nhecido a partir da determinacac de sua posicac, velocidade, atitudeeda -
variacao desta no tempo (velocidade angular)j. As duas primeiras grande
zas descrevein o movimento (translacional) do centro de massa do satelite
 (objeto de estudo da Mecanica Celeste). As duas ultimas descrevem o mo
vimento (rotacional) do sateiite em torno do seu centro de massa, cuja
previa determinagdo & essencial para o controle desse movimento. 0 cres
cente uso de procescadores de bordo nesta detérminagﬁo e neste controle
representa um dos fatores responsaveis pelos avancos alcangados nas mis
soes espaciais desta decada. Particularmente, o cottrole de atitude de
um satelite artificial realizado & bordo usa sensores, estimadores e atua
dores ligados por meio de controladores (uma lei ou uma estrategia de con
trole) os quais podem ser implementados via um processador de bordo (mi
crocomputador). Atuadores comumente utilizados neste controle sao rodas
a reacao e jatos a gas, o primeiro sendo a fonte dos torques empregados
no sistema estudado neste trabalho. Atraves da implementacao deste sis
tema apresenta-se uma nova lei de controle em malha fechada, a qua]_esté
baseada numa extensao do regulador linear quadratico a certos  sistemas
nao-lineares. |

1.2 - MOTIVAGOES

As principais motivagoes para o desenvolvimento deste estg
do sao: 1) a utilizagdc de uma modelagem mais realista (a gqual conside
ra ¢s termos nao lineares das equacgoes que descrevem a dinamica do sate



Tite); 2) o uso de um critério que permita avaiiar 3 eficiencia de uma
lei de controle em efetuar manobras, bem como em manter um satélite E
tificial numa determinada at1tude, 3) a p05\1u1.1dad0 de otimizar gra
dezas fisicas come combustivel e/ou energ1a {cs guais sao fatores que

tem inTluencia direta nc custo e no Lempo<k*0rbvarao daquele controle)

1

A opcao pelo uso.do controle dotimo atraves da teoria  do
regulador linear quaarat1co, ndrt1(u1drmente da sua extenan a sistemas

niao-lineares, deve-se ao fato desta permitir a modelagem e a otimizagao

1.3 - ORGANIZACAO

No Cathu]o Vd resume-se 3 teoria do Regulador Linear Qua
extensao, a qual foi iniciada por Al'brekht
) emstein (1975). Uma primeira tentativa  de
aplica-la ne controle da atitude de um satelite artificial foi feita-
(1982}, visando apenas a redugio da veiocidade apgu
Tar do satelite, sem se importar com o comportamento e a possivel reduy
cao dos angulos (reiesvantes para o controle de atitude). No  Capitule
3 apresenta-se a dinamica.do sistema e faz-se o seu equacionamenin. No
Copitulo 4 faz-se a implementacao numerica do problema e compara-se a
eficiencia desta lei de controle com a de outra, simulada por Scuza
(1981), tendo como criterios: 1) o tempo de estabilizagdao, (segundo o
criterio de 2%); 2) as magnitudes des torques empregodos na redugio dos
- angulos e das velocidades angulares do satelite. Comparam-se tambem as
saidas do sistema quando sobre ele atua a extensao do regulador e quan
do so0 atua o reguliador, e faz-se um estudo de sensibilidade do sistema
de controle a var1a§6és nos momentos de inércia do sateélite. Finalmente
avalia-se o desempenho do sistema ao se modelar os erros nas  estimati
ves de 6e e We como variaveis aleatorias com distribuigao gaus
siana de media nula. No Capitulo 5 apresentam-se 0s resultados, as con

clusoes e algumas sugestoes para a continuacao deste trabalho.



CAPTTULO 2

REVISAC DA LITERATURA E FUNDAMENTACKO TEORICA

Neste Capitulo resume-se a teoria do regulador linear qua
dratico e apresenta-se a sua extensao a sistemas nao-lineares mas anali
ticos em torno da origem. Mostra-se que a lei de controle otimo obtida
atraves dessa extensao pode ser expressa por meio de uma série de poten
cias, a qual e funcao nao-linear ¢ variante no tempo do estado do siste
ma. Esta lei, sob as mesmas condicces do caso linear, torna-se invarian
te no tempo simplificando assim a sua determinagéo. Isto e utilizadona
ilustracao do metode feita no final do Capitule, para o caso de um sis

tema controiavel, invariante no tempo e com horizonte infinito.

2.1 - 0 REGULADOR LINEAR QUADRATICO
2.1.1 - INTRODUCAQ

A teoria de controle otimo e, em particular, a do reguia
dor linear quadratico supcem & adogao de um ndice de desempenho  atra
vés do qual & possive! otimizar-grandezas fisicas. A separagao das con
dicdes de contorno e a sofisticacao dos Tndices de desempenhs (exprimi
do por exemplo a minimizacao de tempo,'combustTveT_e energia) contribuem
para o aparecimento das maiores dificuldades na detefminagﬁo da solugao
do problema, principalmente ra forma analitica. Entretanto, naquele ca
so particular, tal solucao pode ser obtida e possui a vantagem de poder
ser expressa em fungao do estado. Para exp]iéar sua extensao (na Segao
2.2) apresenta-se a seguir um resumo daquela teoria.

1.2 - TEORIA

~o

A planta do regulador linear quadratico variante no tempo

D4

dada pelo sistema de equacoes:



Y be|to,tf|, X(t) = A(L)X({t) + B(t)u{t) (2.1)
X(to) = Xo ¢ R

onde A{t) e B(t) sao fungtes matriciais, variantes no tempo, de di

mensao nxn e nxm, continua e continua per partes en relacio a  t,
respectivamente.

0 indice de desempenho a ser minimizado & dado por:

J(XO,U0. ) b0, 8F) = /2 K (HE) LX) <
ft.c
[
LT T .
172 | (XMoo)X (8T (RR(H)U(E) Yt (2:2)
"t
0

onde: to e o instante inicial; tf € o instante final; He uma ma

S 2T

n
triz, Q(t) e R(t) sdo fungdes matriciais, as 3 reais, simetricas, sen
a

v

do as duas primeiras semi-definidas positivas e a Ultima definida posi

tiva, todas continuas por partes em relagac a

o
.

Fsta teoria foi ini

ciada por Kalmen {1960) e. poc sey encontrada com mais detalhes em 1i

{
vros come Kirk (1970), Kwakernzak e Sivan (1972) e Kailath (1980).

Os valores selecionzdos para as matrizes H, Git) & R(%)
representamn as penalizacGes impostas ao estado final, av estade cbtido
‘e a0 controle empregado a0 longe do tempo, respactivamente. Come nao
ha um processo sistematico para a escolha destes pesos,'eia se  torna
trabalhosa e dificil, sendo normaimente feita por tentativa e erro. No

Capitulo 4 apresentam-se alguns criterios que facilitam esta selecao.

Prova-se que a lei de controle que satisfaz a Equacao 2.1
e minimiza a Equacan 2.7 e dada por:

(t)P(_t). : (2.3)



téncia de R7M(t) € assegurada, pois R(t) € uma matriz definida po
sitiva. Essa lei de controle representa a solugao do problema em ms
t)

iha aberta. Prova-se tambem que P{i pode ser dado por:

P(t) = K{t)X{t) L : - (2.4)

“

onde K(t) & a sclugdao da equacao diferencial matricial de  Riccati,
“dada na sua forma geral p

TEok(e) -0 k(B8R (0BT (0)K(E)  (2.5)

==
—
(ws
o
H
7~
—~
o+
o
=
—
—
o
1
>

com condigio de contorno final K(tf) = H.

Substituinde a Equacdo 2.4 na Fcuagdo 2.3 obtem-se:

U(t) = -R7HEBT(E)K(E)X(E) | | B (2.6)

gue exprime U(t) como fungio linear, variante no tempo do estadc do
sistema, e representa a lei de controle otimo em matha fechada.

NOTA: A equagao diferencial escalar de Riccati foi primeiramente estu
dada em 1700 pov Jacopo Francesco, conde Riccati e James Ber
noulli; e foi primeivamente chamada equagao , de Riccati por
D'Alembert em 1763. Legendre introduziu a equagco de Riccati no
caleulo variacional em 1786 mas quem primeiro a empregou na teo
ria de controle foi R. Bellman em 1957. ©Em 1960 R. E. Kalman in
troduziv sua versac matricial e mostrou a tmportancia das — no
goes de controlabilidade e observabilidade no estudo das proprie
dades da equogdo de Riccati que surge no problema do  regulador
linear quadraiiceo. : '



A situacdo onde o processo & controlavel para um 1hta§
valo de duragao infinita merece uma atencgao especial. Kalman (1960)
mos trou gque se em adigao: 1) o sistema & completamente controlavel,
2) H=0 e 3)A, B, ReQ 530 matrizes constantes, entdc a solucac
K{t) da Equacao 2.5 tende para um valor constante K, _para quando
te+ . As implicagoes praticas deste resultedo sao muito  importan
tes uma vez que k(t) = 0 facilita a solucao da Eguagao 2.5 que; nes
te caso, fica na forma:

0 = -KA-Al.K-0+xRB K B 2.

que € a equagao algzbrica matricial de Riccati. No Capitulo 4 apre
sentam-se alguns mgtodos. de solugao desta equacdo a qual, uma vez ob
tida, € utilizade na extensao do regulador linear quadratico apresen

tada & seguir.
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Sabemos que, por excelencia, a Natureza nace linear. Por
tanto o seu estudo por meio de um modelo Tinear pode conduzir a uma so
lugdo que e apenas uma primeira aproximagao da solucao real do proble
~ma. Logo, a medida cue se deseja vepresentar um fenomeno ou um “siste
ma de forma mais real, o modelo utilizado deve (sempre que necessario

e possivel) incluir os termos n3o-lineares envolvidos.

A solucao de problemas de controle otimo com sistemas 1i
neares € bem. conhecida e estudada. Entretanto, quando o sistema nao e
Tinear, eéta solucao torna-se bem mais complicada. Com o objetivo de
contornar parcialmente isto, Al'brekht (1962) estudou o problema de
controie Otimo de maneira geral considerando um sistema de  equagoes

nao-lineares mas analiticas e tnvariantes no tempo. Lukes (1969) uti
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lizou tais conceitos e estendeu a teoria do regulador linear quadrati
co a Ssistemas nac-lincares mas anél?ticos em torno da origem, inva
riantes no tempo e com horizonte infinitc. Willemstein (1975) wmos
trou que tal extens3o também & valida para sistemas nao-lineares ‘mas
analTticos em torno da origem, variantesno tempo e com horizonte fini

to. . Um resumo desta ultima e apresentado a sequir.

Z2.2.2 - TEORIA

Considerando:

i) um sistema dado por:

Vote|to,tf |, X(t) = F(X(t),U(t),t) - (2.8)
X(to) = Xo e RV
com:

onde: A(t) e B(t) sdo funcdoes matriciais, reais, continuas
em relacio a t, de dimensdo nxn e nxm, respectivamente; e
f(X(t),U(t),t) € ura fungao continua em relagao a t que ‘con
tem os termos nao-lineares do sistema em're1ag50 a X{(t), U(t)
e t. '

. 11) um Tndice de desempenho dado por:

J(Xo,U(L Y, to,tF) = 172 XT(tF)HX(tf) +

ts

+ 172 G(X(t),U(t),t)dt : ' | (2.9)

to



com:

GIX{t).U(t).t) = X' (E)n()X(t)+u
+ g (X{t),U{t),¢)

onde: H e uma matriz, Q(t) e R(t) sao fungoes matiiciais,
reais, sendo as duas primeiras semi-definidas positivas e a
ultima definida pésitiva, todas continuas em relagao a t. A
furcao g(¥(t),U{t).t) tambem & continua em relagao a t e
conﬁém termos nas-lineares do sistema em rejacao a X{t), U{t)
e t.

iii) uma lei de controle dada por:

?

W(E) = D(E)N(E) + R(A(t).t) | (2.10)

cnde: DIt) € uma funcao matricial, real, continua em  rela

¢30 a t, de dimenszo nxn e n(X{t),t) ¢ também uma funcao

continua em relagao a t, a qual contem o5 termos nao-line

| sp

res do controle em relacao a X{%) e i.

iv) fungtes F(X(t),U(t),t), G(X(t),U(t),t) e U(t) sejam anali
ticas em torio de X{1) =0 e U(t S

expansoes em series de poténcias

Prova-se, por meio do Teorema 2.1 apresentado por
Willemstein (1977) e do Teorema 1.7 apresentado por Lukes (1969), que
para um processo de contrcle em RN> existe uma unica lei de contro
te Otimo U*(t) (onde * indica extremante) solucac da equagao fun

cional:



* 6, l (X(t),U%(t),t) } = 0 - (2.11)

para pequencs valores do modulo de X(t).

Nestas condigoes a lei de controle otimo e o Tndice de
desempenho sdo dados respectivamenie por:

UF(t) = DF(t)X(t) + h*(X(t).t) | (2.12)
I(Xo,U*(.),to,tf) = XJK*(to)Xo + j*(Xo,to) (2.13)
e vdo depender da expansdo em série feita no prbb]ema (onde D*[t) e

K¥(to) sao > 0). Nelas h*(X(t),t) e Jj*(Xo,to) representam os ter
mos nao-lineares em relagdo a ¥X(t) e a Xo, com termos iniciais de se

gunda e terceira ordens, respectivamente:

0BS.: Visando uma notagao menos carregada sac adotadas as sequintes con
vengoes:

K = x(t)

U= U*(t)
JOGULE) = IR(X(L),UR(t),t,tF) -

Como as fungoes U e J(X,U,t) .séo analiticas em torno

de X =0 e U= 0, pode-se entao expandi-las em series de poténcias,

na forma:

U = U(1) + U@2) + U@3) + ... | : o (2.14)
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J(X,U,t) = J(z)(x,ujt)+J(35(x,u,t)+J(4§(x;U,t) +;.,. : (2.15)
cnde: |
U(1) . R (R k()X | '( | (2.16)
GCICRIONE XTi () | B | o 2an
0 método usado por Lukes (19569) e Willemstein (1975)

para o calculo dos termos nao-lineares de U e J(X,U,t)  baseia-se no

fato de que Ue J sac solugoes das duas seguintes equagtes funcionais:

FOGUL ) 10y (X,U,8) 10, (,U,8) + B(X,UE) = © (2.18)
FUlOULE) . 0y (X,U,t) + Gu(XLU, ) = O ‘ T (2.19)

Suhstituinde as Equacoes 2.14 e 2.15n&as Fquacoes 2.18
i & {uay
e 2.19, e igualando os coeficientes de mesme ordem, obtem-se o0s ter

mos U{ k') e J(m)(X,U,t) atraves das seguintes equacoes:

: | ' P
i A (E)X .T . ‘ HMOLUL) |y s [ a(my(x.u,t) it

-=E ‘ B{t)U(m-k+1) ‘T'. ‘ J(k)(X,U,t) \ -

m-1 T
-3 ' Fm-k+1) ‘ | J(k)(X,U,t)-i ;
k=2 | Iy
(m-1)/2
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) .
- ‘ U(m/2) lr ‘ R(t)U(m/2) -
- g (m)(X,U,t) . - (2.20)
e
, \ - LT, :
U(k) = =~1/2 . RI(t) . i B'(t)k.J(K+1) {X +
k=1 L
AR R | a(kel) |,
j=1 | Y f ! X
ENSIERIY | (2.21)
onde:  mo= 3,8,5, t..; ko=2,3,8, ...3 A'(t) = A(t)B(L)D(t) e (K)

representa a parte inteira de k. 0s valores impares de m Dnresentes em
Ulm) sao desprezados. 0s somatorios E em que k < £ sao iguais @
zeiro. Provas e detalhas a respeitc degte metodo podem ser encontrados
‘nos trabalhos de Lukes (1965) e -Willemstein (1975).

Como ilustragio do metodo considera-se o caso de um sis
tema controlavei, invariante no tempo (to = 0), com horizonte infini
to (tf -+ «) e com a lei de controle e o indice de desempenhe ex
pandidos somente ate os respectivos segundos termos:

U= U(1) o+ U(2) (2.22)
J o= J{2) + K(3) (2.23)

onde:
U1y = -RTBT K X (2.24)



32) = X KX | - (2.

™~
[Sa]
~—

K e a matriz solucde da equagao algebrica de Riccati 2.7.

w
o)
(@]

0s segundos termos das duas series nzo sac lineares e
S

—2

encontirados fazende m = 2 ¢ k = 2 nas Equacoes 2.20 e 2.21 respec

vamente, de onde se obtom:

| N ;
iX (2.26)

AL | ) {X - - f(2)(%) | ei2)
/e , ~1.T . . | -
U(z) = -1/2 . R B ! J(3) EX - (2.27)

onde A° = A" - pr™'gT

K e f(2)(¥) contem os termes do segundo  grau
em X presentes em F(X,U,t}.

FA N

0 termno J(3) ' v representa a derivada narcial de
V"/(L) ! C
1

!
- |
J(3) em reifacac a X, avaliada em X(t), & e encontradc atraves de

uma expansan em serie, da forma
n .
H3) = a, . N, . XLoUX ' 2.20)
Ji3) ! 4 i J k (2.28)

onde n € o numero de todas as combinacGes possiveis entre as variaveis

de estados no termo X Xj . K@ o0s a sao constantes determiradas
por meio de um sistema de equagoes lineares resultantes  da Fouacao

2.26. (ver Apendice A).

Desta forma observa-se que a expressao dada pela  Equacao
2.272 representa uma lei de contrcle otimc ndo-linear em maiha fechada,
e quesneste caso, a determinagao da matriz K e dos «o'S, solugoes das

Fquagces 2.7 e 2.26 respectivamente, torna-se mais simples por se ir
£

[ e

3

tar de equacoss algebricas. Utilizam-se estas simplificagoes ao se

{

zer o equacicnamento do problema, no Capitule seguinte.



CAPITULO 3

SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE

Neste Capitulo descrevem-se alguns aspectos dos modos de
operagao do controle de atitude de um satelite artificial, citando o ti
po de atuader empregado em cada um destes. Em seguida faz-se um primei
ro equacionamento da dinamica do satelite considerando os torques am
bientais e giroscopicos, onde estes Gltimos sdo iniciaimente devidos ape
nas a velocidade angular do satelite. Finalmente apresenta~se' um dia
grama de bloces do sistema de centrole incluindo também cs torques  gi
rosc6picos devidos as velocidades anguiares das rodas a reacao e faz-se
0 Seu equacionamento. '

3.1 - MODOS DO CONTROLE DE ATITUDE

A finalidace com que um satelite & lancadc e usado deter
mina o tipo de sistema ae 'controle de atitude que deve ser empregado. Es
te, por sua vez, pode ser classificado como passivo (por exempio: esta
bilizagao por "spin", gradiente de gravidade) ou ativo (por exemplio: ja
tos a gas, rodas a reacao e bobinas magneticas).

A colocagao e a manutencac de um satelite na sua atitude
de operacao e as eventuais correcoes nesta implicam um'conjunto de mgo
dos nos quais se aplicam varias leis de controle. Exemnlos de  alguns
destes modos sac: reducao da velocidade angular do satelite, aquisicao
de uma determinada atitude (atraves do apontamento - grosso ou fino -
de um ou mais eixos do satelite) e operacao norma]v(na qual procura-se
manter o satelite na sua atitude de operacao).

A reducao da velocidade angular do satelite pode ser con
seguida por meio de atuadores que gerem {orques opostos a essas veloci
dades. Neste modo e no de aguisigao & comum o emprego de um atuador do
tipo 1liga-desliga {por exemplo: jatos a gas). No modo de operagao- nor
mal deve ser émpregado'Um atuador Tinear (por exemplo: rodas a reagace),

- 13 -
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uma vez que a velocidade envolvida e peqguena, ¢ que permite a utiliza
¢ao de uma lei de controle aproximadamente Tinear em fe?agﬁo ao esta
ao. Alem disso, o atuador empregado na fase de operagao normad ‘deVe
ser capaz de absorver 0S torques externcs que atuam sobre o satelite
e ser alimentado por uma fonte de energia renovavel. Esta absorcio de
torques externos pode elevar a veiocidade angular de uma roda ao  seu
‘maxino valor, exigindo que esta seja "dessaturada". Isto pode  ser

feito utilizando-se jatos a gas ou bobinas magneticas.

Como o atuador aqui empregado e iinear, este trabalho

(oW

compreends o estudo do modo de operagao normal, onde 2s velocidades do
satelite sdo pequenes. O funcionamente dequele € dztalnado por Scuza
(1981) e sua configuracao e mostrada na Figura 3.1. Basicamente seu
funcionamentc consiste na geracau de torques gragas a aceleracao  de:
uma roda a reacao, 1igadc ao rotor de um motor eletrico, em relacao

a0 seu estator que e fixo 3 estrutura do satelite. O principio de

funcionamento & o da servagio do momento angular de conjunto sate
HMte/roda, pois o torque do motor apenas incrementa  as  respe ectivas

parcelas com guantidades simetricas, fazendo com que o saté$iie gire
de mode a reduzir o argulo de erro. Espera-se gue a roda opere en
torno de velocidade (relativa) nula ou que, ao menos, a media desta ao
Tongo de um periodo orbital o seja. Se isto nﬁo acontecer, tal media
aumentara &0 longo de varios periodos acazbando por demandar a dessatu
ragao da roda anteriormente citada.

{G.CT.2)
{14-C5.s)

——ipr Tvi

;“"—&

(b}

FIG. 3.1: - Atuader a roda a reagao. (a)- ua funcgao de transferencia
aproximada (D). .
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0 atuador a roda a reagac apresenta as seguintes vanta
gens: 1) produz torques de baixissimo valor e proporcionais aos angu
los de erro; 2) consome energia eietrica (renovavel) e nao massa (nao-.
renovavel) como €& o caso do atuador a jatos a gas; 3) na presenca de
torgues externos ciclicos, opera com velocidade wedia de rotacao apro
ximadamente constante constituindo-se por isto no sistema adequado pa
ra ail operar. E as seguintes desvantagens: -1} necessidade de reducao
da velocidade angular da roda (dessaturacao) para que esta nao atinja
0 seu limite maxime pré—estabe]ecido; 2) 0 aparecimento de torques gi
roscopicos devidos ao acoplamento entre os eixos, fazendo com gque a
correcao da atitude em torno de um eixo gere terquas em torno dos  ou

tros dois eixos (desalinhando-o0s).

3.2 - TORQUES AMBIENTAIS

A simulacdo da atitude requer uma modelagem dos torgues

ambientais que atuam sobre o satelite. Para’a integracao numerica das

EquagCes de Euler, os torques ambieitais devem ser modelados como fun
cao do tempo, da posicac e da atitude do satelite. Como ilustracgao

e
desta relacac a Figura 3.2 mostra uma estimativa dos principais  tor
ques terrestres em fungao da posigac de um satelite do tipo  Sputnik
IIT (Beletskii, 1966).

Terqgues -
(dina.cm \
: Wl

il . '
- My
0% ) . Mu

Fig. 3.2 -~ Torques ambientais em fungao da altura.
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onde: Mg = Torque gravitacicnal,
Ma = Torque aerodinémico,
Mh = Torque magnztico,
Mr = Torque de radiagao, .
’ Mn = Torque de impacto de micrometeoritos.

Na integracao das 2squacoes de fuler realizada neste tra
balho utiliza-se uma modelagem dos torques externos feita por Carrara
(1982). MNesta, cm consequencia da baixa altitude da orbita  (aproxima
damente 500 km) do satelite considerado (TD-1A), os torques ambientais
considerados sao: 0 aerodinamice, o maynetico e o gradiente de gravida
de; cuja soma € incorporada a dinamica do movimento do satelite atraves
dos termos Tdm 1, 2 e 3. Estes estao presentes no equacicnamento fei
to na secio seguinte. ) '

3.3~ DIKAMICA DO MOVIMENTC DO SATELITE

Tres sistemas de referencia sao relevantes no  controle
dé atitude de um sateiite artificial. O primeiro, chamado "referenciél
(quase) inercial® & um sistema com brﬁgem nc centro de massa da Terra
e cujo eixo: X aponta para o Equinocio Vernal (na interseccao do plano
do eguadoi terrestre com o plano da eclitica); Z aponta ria direcao e
sentido do vetor velocidade angular tervestre; Y forma o triedro dirz
~ to XYZ, {ver Figura 3.3).

c segundd, chamado "referencial orbital" e umsistema com
origem no centro de massa da Terra, coincidente com um dos focos da
elipse formada e cujos eixos Xo e Yo estao contides no plano da orbita
do satélite sendo: Xo na direcao e sentido daquele foco para o perigeu;
Yo no sentido direto do movimento do satelite e Zo formando o triedro di
reto XoYoZo, {ver Figura 3.4).
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Fig. 3.3 - Referencial inercial.

S rviys £ vy S - :
///7?7{7%?" T
(7 {;/ .
e

Fig. 3.4 - Referencial orbital.



0 terceiro, chamado "referencial movel™ "e um sistema com
origen no centro de massa do satelite, com os eixos x, y e z  mutuamen
te perpendiculares, fixos no corpo do satzlite e dirigidos segundo  o©s

seus tres eixos principais de inércia  (ver Figura 2.5%.

L r"‘(\':é\-
-
~—
R
—,—;—:‘:'—?ql:;—’:"‘
g
_A/""/r
g
- i i !
il
L LT
|
AT
»-f/”’
Fig. 2.5 - Referencial movel
As eguagoes que descrevem a dinamica do movimento do <@
telite em relagao ac referencial inercial (X,Y,Z), sdo cbtidas conside

rando gue a soma dos torques devidos ac meio (Tdm) que atuam scbre o
satélite e iqual a taxa de variagdc do seu momento angular (Ls), ou se

Ja:

dis

= Tam; : (3.1)
dt -

/

que, reescritas em coordenadas do referencial movel (x,y,z), sao dadas
por: '

S 4 Wxis = Tdn | (3.2)

dt



onde W & a velocidade angular do satelite em.relacac ao referencial
inercial. ‘

Admitindo o satélite como um corpo rigido e cem 0S eixos
principais de inércia coincidentes com o sistema movel, tem-se:

o= T+ W3+ sk T - | - (3.3)
L. = I.W - IWT o+ IoWoJ ‘+ 13N3E _' ‘ (3.4)
onde 1 &a matriz de 1ﬁérc1a do satelite.
-Substituindo as equacces 3.3 e 3.4 eﬁ 3.2, obtém-se as equacoes qUe des

crever a dinamica do sateélite em relagdo ao referencial inercial (Equa
“goes de Euler): o

LW, o+ MWy . We(ls=1,) = Tdm,, Wy(o) = Mo,
W, + Wy . Wy(l,-I3) = Tdm,, Wo(0) = Wo, O (3.5)
I3Ws + Wy . Wy(I,-1;) = Tdmy, W3(o) = Wog

Cnde: WY, W2 e W3 representam as velocidades angulares em relacao ao
referencial inercial; I1, 12 e I3 sao os momentos principais de
inercia do satelite e Tdnl, Tdm2 e Tdm3 sao os torques externos (de

vidos eo. meio).

Os desvics angulares do satelite 8, v e ¢ (Figura 3.6),
0S quais representain a sua atitude em relagao ao referencial movel, sao
dados pelas Equacoes 2.6 (Wertz, 1978). i
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Fig. 3.6 - Desvies anqulares do satelite.

Wicosy + ligseny

1!

W, - (W3cosy - Wyseny)tanp

N

(W3cosy - Wyseny) cotys

desvios angulares sao pequeros, tem-se:

8]
w



6] = W] S @1(0) = 61/\
0, = Wy 5 9y(c) = 99 R | ' (3.7)
63 = Ws 3 83(0) = 83

As FEquagoes 3.5 podem ser reescritas pa forma:

ne Wlo

= Ul + b1.f1 + al 5 WI(0) =
W2 = U2 + Db2.f2 + a2 5 W2{0) = W20 _ ‘ - (3.8)
W3 = U3+ b3.f3 +a3 ; W3(0) = W3o
onde: al = Tdm1/I1, a2 = Tdmz/I2 e ‘a2 = Tda3/I13 sao termos relacicna
0s com 0s torgues externosy f1 = W2.W3, f2 = WI.W3 e f3 = WI.W2
sao iermos nao lineares; bl = (I3-12)/I1, b2 = (I1-13)/I2 e b3 =
(11-12)/13 sao coeficientes constantes; e finaimente U1, U2 e U3 sao

termos relacionados com. os contrb]es, encontrados por meio da expansao
em serie de potencias (Equagao 2.14) os quais serao identificados ao
se inserir os efeitos das rodas a reacao na dinamica do satelite  (Sec
cao  3.4). '

Definindo as seguintes variaveis de estado:
g :

X1 = Wl X4 = o1
w2 o= W2 X5 = 02 | | (3.9)
X3 = W3 e - X6 = 03

reescrevem-se as Equagoes 3.5 e 3.7 na forma:



onde:

Nesta notagac

Gues externos,

J(Xo,U(.)]

tem-se:

(%)

o]
d

Fog(t) (3.10)
100 bi.f1
010 b2.f?2
00 T £(X) = | b3.f3
D00 ' 0
000 | oo
000 0
termos nao-lineares, q(t). os tor
o estado e U as variaveis de controle.

Escrevendo o Tndice de desempenho na fovrma:

AT

(X oX + U

A5

0

<

Q

T rovdt

A7 0 0

28 0




rs

gque representam os pesos relacionados com o estado e com o controle, res
pectivamente. ' ’

A controlabilidade do sistema 1inear pode ser verificada

através da expressio o | B,AB, ..., AT LB | =n onde o repre
senta 0 posto e n a dimensao do sistema. No caso, p = n=6. Einm

portante ressaltar que o problema de controle otimo aqui colocada carac
teriza um regulader fracamente nac-linear, quadratico e invariante no
tempo.

Considerando os efeitos das rodas a reacao na dinamica

do setelite na Egquacao 3.2, tem-se:

d ' \ , :

— (LS + Lv) + W .x(LS + LV) = Tdm (3.12)

at o . ‘

onde:

L, = Jy oy & o momento angular das rodas a reacac, em relagao
ao referencial inercial.

J, © € amatriz de inercie das rodas a reacao.

wp = o+ W e a velocidade angular das rodas a reacao em relagao
ao referencial inercial. '

w = e a velocidade angular das rodas a reagao em relagao ao re

ferencial movel.

Substituindo estas expressoes na Fguagao 3.12, obteli-se:



trocado.

J

Considerando que
) \/

T.W + Wx T.W o+ Jv.w = Tdm + Tvi

onde:

TN T o -1.33

(13 )_) 14 ,(1\'\'3(11 13)\]

Wy =0 - WadT4{d  wylds-
{.;_(Jv.m) = \._.V3(s_‘,3‘»~1 J 2&3\'3, "{(U\’.]L%"‘a J

que,substituido na Equacao 3.14, produz

J
v

Ilwl + ‘/\'2"13(13"'12) -+ Q‘wawz -.J\’2m2w3

Wi(o) = My

IoW, N1W3(11“I3)

2

K 1 LS, | {
F bVlmll\j uvswgwl

A

IgWy + WyHplIp-1y)

Ws(0) W3y

o)

Tdm
= Tdm
w | = Tdm (3.13)
a reagao (7, ) comosinal
Fquagido 3.13, tem-se:
(3.14)
WM (I 1) K
. T . - N , J I
v vy )J.\J\/ U"2N1 UV .L]‘,‘[:£>r\
3 2

finalmente:

T,

(3.15)

fi



onde T,, T, e Tz sao as componentes dos torques devidos ao  meio
(Tdm) e dos torques de controie (Tvi)-

[a)

0s toragues de controle Tvi 1, .2 e 3 sao gerados em tor
no dos eixos principais de inercia do satéiite por meio da aceleracao
das rodas a reacao. As velocidades das rodas e os sinais . eletricos
& serem aplicados 3¢ rodas, para produzir tais torques, sio calculados

atraves das seguintes equagdes, respectivamente:

@l = ~Tvil/ov L w1(0) = w10

w2 = -Tviz/v2 . w2(0) = w20 o ©(3.16)
03 = STVi3N3 L 03(0) = w30

SE1 = (Tvil + Jvlwl/CT1)/61

SE2 = (Tvi2 + Jv2w2/CT2)/62 (3.17)
SE3 = (Tvi3 + Jv3u3/CT3)/a3

onde: wl, w3 e w3 s$3o as velocidades angulares: Jvl,dv2 e 3 Sao
0s momentos principais de inércia; G, G2 e G3 s3o os ganhos; CT1,
CT2 e (T3 sdo as constantes de tempo; e SEV, SE2 e SE3 sao 05

sinais eletricos, todos relacionados com as rodas a reacac.

A Figura 3.7 mostra o diagrama'de hlocos do sistema de
controle para cada um dos eixos do satelite e seus respectivos acopla
mentos. Estes sao responsaveis pelas nac-linearidades do sistema e pro
vocam ¢ aparecimento dos efeitos giroscOpicos. Este diagrama de blocos
contem a dinamica do satelite (Equagces de Fuler), os atuadores (rodas

a reacao) e 0s sensores (de velocidade e de angulos).
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Fig. 3.7 - Diagrama de blocos do sistema de controie do satelite.
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- Na pratica wl, w2 e >m3 seriam medidos por tacometros;
Tvil, Tvi2 e Tvi3 seriam fornecidos pelos controladores; e SET,
SE2 e SE

'3 seriam calculados atravas das Equacoes 3
ta que a relacao entre SEj e Tvij seja biunivoca (para cada wj), e

.16.  Para istobas
nao necessariamente Tinear como expresso anteriormente (e detalhado por
White e Hansen (1961)]).

_ As velocidades angulares das rodas a reacdo nic foram in
seridas como variaveis de estade nas Equagoes 3.10, pois esta insercgao
obrigaria (erroneamente) & reducao simultanea (atraves da teoria do Fg
Qu]ador), das velocidades angulares (e angulos) do satelite e das Ve]g
cidades angulares das rodas, utilizando para isso somente torgues in
ternos, o que viclaria o principic de funcionamento do conjunto sateli |
“te/roda, que e o da cbnservagéo do momento angU]ar. Entretanto estas
velocidades sac inseridas ha dinamica do problema atraves  dos . termos
‘nao-lineares provenientes dos prodgtos destas com as velocidades angu

lares do satélite representadas nas Equacles 3.10 pelo termo F(X).

A implementacdo numérica realizada no Capftu]o seguinte
 c0n$1ste basicamente na integracao das Equagoes 3.10 (obtendo-se as ve
locidades angulares e angulos do satelite), e da Equagao 3.16 (cbtendo-
-se as velocidades das'rodas)'as qudis, substituidas nas Equacoes 3.17,
permitem determinar os sinais eletricos apiicados nas rodas a reagao,
que por sua vez gerém 0s torques que tendem a reduzir as velocidades e

os anguios do satelite.
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CAPTTULO 4

IMPLEMENTACAO NUMERICA

Neste Capitulo apresentam-se alguns critérios para a Se
lecao das matrizes peso Q 2 R. Discutem-se as solucoes numericas:da
eGUACaO a]gébrica'matricia1 de Riccati 2.7; do sistema algebrico formg
do a partir da Equacso 2.26; e da integracao da Equagao 3.15. Em segqui
da apresentam-se: um fluxograma dc programa implementado, os . valores
iniciais e as constantes utilizadas nesta implementacao. rinalmente,
faz-se o calculo da Sensibilidade do sistema e discute-se o calculo do
Tndice de desempenho. o

J

4.1 - SELECAC DAS MATRIZES PESO Q e R

Com 0 objetivo de me1hor compreender a ﬁinimizagéo realil
zeda na Equacao 3.5, coloca-se a sequinte guestao: Por que razao,  as
matrizes Q@ e R estdao inseridas no integrando de J(Xo,U(.),to,tf)?
A vesposta a esta questao fica clara quando se observa que uma redugao
arbitrariamente rapida do estado pode ser conseguida as custas de um au
mentc correspondentemente grande do controle empregado, implicando con
tudo uma 1mpossib111dade pratica na implementacao de tal so]ugﬁo.. Por
outro lado, uma redugao arbitrariamente grande no controle pode  provo
car uma grande elevacdo do estado, situacao indesejavel num processo de
controle de atitude. Logo, o que se deseja ao se incluir Q@ e R no
integrandc e um compromisso dos valores destas matrizes com a realidade
pratica do problema.

Quando se utiliza o criterio quadratico, a sele¢ao  das
matrizes peso torna-se um processo extremamente trabalhoso. Usualmente
esta selecao consiste em verificar, apos varias simulacoes do problema,
quais os valores destas matrizes que melhor satisfazem a certos crite
rios { como por exemplo, porcentagem de-sobre]evagéo, maximo controle e

tempo de estabilizagao), que, quando alcangadcs, refletem um melhor de

- 29 -
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“sempenho do sistema. Isto se deve ao fato de ndo existir um métodosis
_tematico para tal selecdo. E usual adotar-se a forma diagonal para Q,
R, pois esta possibilita que as componentes do estado e do controie se
jam penalizadas individualmente, facilitando o ajuste e a interpretacao
fisica destas. A sistematica empregada neste trabalho para a  selecao
das matrizes pesos consistiu inicialmente de varias simulagoes. Nestas,
por meio de tentativas e erros, foram selecionados os valores das matri
zes peso que melhor satisfizeram cs criterios relacionados com o tempo
de estabilizacao e com a magnitude dos toques empregados no controle.
- Uma segunda etapa correspondeu ao aperfeiceoamento dos valores  obtidos
na primeira, de forma a melhorar principalmente o tempo de estabiliza
¢ao. [ interessante ressaltar que esta selecdo esta diretamente rela
cionadas com: 1) a equacao (diferencial ou algebrica) matricial de

“]' .

Riccati e i) a lei de controle U = -R='8' K + ... determinada. Maio

res detalhes guanto a esta selecao podem ser encontrados nos Tivros de

Bryson e Ho (1963), Kwakernaak e Sivan (1972) e D'Azza e Houpis
(1975). ’
4.2 - METODOS NUMERICOS EMPREGADOS

A solucao numérica.fmp]ementada pode ser dividida basica
- mente em tres etapas. A primeira corresponde a solucdo da equagao alge
brica matricial de Riccati 2.7. Uma vez determinados os valores de Knes
ta etapa, passa-ce a segunda que consiste na determinacac dos  valores
das constantes a por meio da solugac do sistema algebrico formado peia
Equagao 2.26. A terceira e ultima etapa e a integragao numerica da Equa
cao 3.15. Na Figura 4.1 apresenta-se um fluxograma destas tres etapas.

Existem varios matodos numéricos para a solugao da  equa
¢ao algebrica matricial de Riccati. Entre eles pode-se citar: integra
cao direta, Kalman-Englar, diagonalizacao e Newton-Raphson (Kwakernaak
e Sivan, 1972). Utilizou-se neste trabalho o método de Newton-Raphson
(Merriam, 1978), que pelo fato de ser um metodo iterativo necessita de
um valor inicial (Ko), o qual deve satisfazer a condigao de que a’ ma_
triz A-SKo (onde S = BR‘lBT) tenha autovalores com parte real negativa,
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{Kwakernaak e Sivan {(1972)), a qual representa a condicdo necessaria

e suficiente para que o correspondente sistema seja assintoticamente
estavel.

G
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Fig. 4.1 - Fluxograma do programa implementado.
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Ao se montar o sistema algebrico a partir da Equaggo
2.26 verificou-se que a matriz contida neste e esparsa. Devido a es
~te fato, utilizou-se na solucic deste sistema um método direto {eli
minagao de Gauss, dado por Forsythe e outros, 1277) ao invés de um
metodo iterativo (por exemplo Gauss-Siedel), peis o primeirc aprovei
ta o grande numero de zeros da matriz esparsa com 0 objetido de eco
nomi zar tembo de processamento e memoria. Para a integragao das equa
coes diferenciais do Sistema 3.15, utilizou-se um metodo de Runge-Kutta
de ordem 4{5) detalhado por Forsythe e outros (1977;.

4.3 - VALORES INICIAIS E PARAMETROS

1
)

Neste trabalho realizam-se tres implementagoes  numeri
cas. Na primeira faz-se uma comparacao da lei de controle aqui deter
minada (chamada otima), com outra (chamada classica) simulada por
Souza (1981). Estas implementacGes foram feitas no computador
Burroughs B-6800 do INPE. Com o objetivo de manter os resultados oD
tidos comprometidcs com a realidade, as -constantes de tempo, oS ga
nhos e os valores iniciais paré 0S 5ngu1os-e para as velocidades angu
lares foram retirados da missao TD-1A, particularmente do modo 5 (fa
se final de apontamento, e operacao normal) da simulagao feita por
Souza (1981) para o mesmo satélite. Estes valores e a matriz ini
cial Ko sdo dados na Tabela 4.1. J3 na Tabela 4.2 sio  fornecidos
0s valores dos erros nas estimativas de ' se e We, as . inercias

e as matrizes peso Q e R relacionadas com o indice de desempenho.

Na segunda simulacao faz-se uma compéragao do comporta
mento das saidas do sistema (velocidade angular de erro e angulo de
erro) quando sobre o sistema atua‘a extensao do regulador e quanddSG
atua o regulador, a medida em que as condigoes iniciais (CI) sao ele
vadas. |

Na terceira simulagao modelam-se os erros nas estimati

vas de  6e -e We como variaveis aleatorias com distribuicac gaus
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siana de média nula e desvio padrao ¢ dados respectivamente por:
6ei/3 e Wei/3 com i =1,2,3. (VYer Tabela 4.2).

TABELA 4.1

CONSTANTES, GANHOS E CONDICOES INICIAIS EMPREGADAS NA SIMULACAO

CTES. DE TEMPO (S) GANHOS (N.w/V) | MATRIZ Kq
101010
L CT, = 20 G; = 8,9013x107° 010101
cT, = 20 6, = 8,9013x107° 101010
. 010101
(T3 = 20 63 = 8,9013x10 101010
| 010101
% (rad) : wo(fad/s) - wo(rad/s)
0,, =9,70402x107% W, = -1,90080x107"
¢, = 2,98003x107% W, = 1,37536x107
B3 = 2,18882x1073 ' s = 3,13759x107"
I o Cl2
0y, = 0,085 8,, = 0,075
= = 75
%, 0,085 | I 0,075
6., = 0,085 ‘ by, = 0,075
- N [ —
W, = 0,085 | W, 0,075
W, = 0,085 W, = 0,075
W, = 0,085 W,, = 0,075
mol = ]OOQO ' ‘mol = 500,0
w,, = 100,0 w,, = 500,0
woy = 1000 w,, = 500,0




PESOS, MOMENTOS DE INERCIA E ERROS:-NAS ESTIMATIVAS EMPREGADOS NA
SIMULAGRD |
PESOS
Ay o= 0,1 Ay = 1,0 a3 = 0,1
X, = 0,0 xg = 0,1 Dy =0 0,00
Ay = 1,000 . hg = 1,0 Chys = 0,1
A = 0,01 xig = 0,001 Me = 1,0
xg = 0,00001 Ay; = 0,00007 a7 = 0,1
Ag =0,0] T Aygp =

= 0,001 - re = 1,0

MOMENTOZ DE

INERCIA . [Kg. m?)

Iy 275
IQ = 207
Ia = ]?.-I

ERROS NAS ESTIMATIVAS DE 6e (GRAUS) E we (GRAUS/S)

6, = 0.3
. - 2
eez 0,3
e'ea = 0.3

w = 0,005
el

Wy, = 0,007
Wyg = 0,008

PRECISAC DE APONTAMENTO

TAXA DE YARIACAO DE ATITUDE

- (GRAUS) {GRAUS/S)
< 0,7 0,02




4.4 - SENSTBILIDABE

As perturbagoes ambientais, os ruidos nos sensores, bem
como as-variacoes em certos parametros $ao fatores que podem 1ntérfg
rir no desempenho de um sisteme de controle. No uitimo casc, uma va
riagao numa caracteristica de um componente acarreta uma vafiagao na
funcao de transferancia e, consequentemente, n& grandeza controlada.
Tai efeito pode ser expresso em termos de uma Funcao Sénsibi]idade(S).
Fsta ¢ uma medida ds variacac porcentual na respoéta do sistema  (c)

devida a uma variacgao porcentual em um parametro (a), e ¢ dada por

(D'Azzo & Houpic, 19755

S = | (dc/c)/(da/a)! ' ' ' '(4;))

\

. C = Cqy
éa = agp

onae € e a, reprasentam os valores nominais de ¢ e a.

A variaczo porcentual em c(s) devida a uma variagao por
centual em G{s) para um sistema de controle em malha fechada (Figu

ra A.2) em que a excitagac r(t) e sua transformada R{c) sao fixas

dels)/c(s) = (1/0146(s).H(s))).da(s)/G(s) V _- (4.2)

L , '
j{:> G () Cla) »

Fig. 4.2 - Diagrama de blocos de um sistema de controle em malha
fechada.
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Excluindo os termos n3o-lineares da dinamica do nosso

problema, o diagrama de blocos deste para cada eixo e dado como na Fi

gura 4.3, onde:

L{Tvi(t))/L{selt))

—
~ -
o

. l Tami .
T .
Beilr) vi : e (1)
jC;/L H:(n) ;@ Gi{a) ._wl._'m_____;,,
REF T () l Ui e s st s
Fig. 4.3 - Diagrama de biocos do sistema de controle sem-0s termos

riagao no momento de inercia do satelite (1) scbre a saida do

(c(t) = 0(t)) a Equacao 4.2 pode ser escrita na forma:

dc(s

onde:

c

Particularmente, para se avaliar a influencia de-

nao-lineares.

dG(s)/dl = =-1/1%2.s2

(s) = [1/(1+G(s)H(s)) /} d(s) /1 ‘

{1/6(s) W‘-dl/l)

uma  va

sistena

(4.4.b)



C1/G(s) = 12.s2 | . . {4.4.0)

Considerando um controlador proporcional mais derivativo
tal que:

Tvi(t) = Cjj-ve(t) + Cil.ee(t).

)
Q
3
[
n
—
nNo
-
(8]
D
—
it

3+d,

L(Tvi(t)) = (Cij + Cil-sjee(s) : ~ (4.5.a)
= C33-((C31/C33) -s+1)oe(s) (4.5.b)

Logo:
H(s) = .ng,(Taj,s'+ 1 o h '_(4;6)
" onde: Kaj =} Cij, e o . : ' (4.7.a)
Taj = Cj1/Cjj. | C{4.7.D)

w

Substituindo as Expressoes 4.3.b, 4.4.b, 4.4.ced.5.c

em 4.4.a, temos:
Si = - s?2/(s2+ (Kaj.Taj).s/Ij+Kaj/13) (4.8)

As constantes .Kaj e Taj sao determinadas a partir da
lei de controle U(t) = R8T K .X(t) implementada, pois esta re
presenta o torque TvI(t) das rodas sobre o satelite. Fazendo o pro
duto R™L.BT . K, tem-se: '



54 0 0 . 31,6 0 0
R7LeT k= 0 103 0 0 3,96 0
0 0 110 o . 0 10

C11 = 404 , Cl4 = 31,6
22 = 103 , C25

1]
o
—
(&)

¢33 = 110 , C36 = 10

Aplicando-se entao as Relagoes 4.7.a e '4.7.b, e obser
vando 0s sinais., tem-se: '

“Tal = 0,08 Kal = -~404.
Taz - = 0,03 R Ka2z = -103
Tal3 = 0,09 e Ka3 = -110.

Fina]mente,atfavés da resposta em frequencia da Equagﬁd
4.8 e possivel avaliar a sensibilidade da resposta do sistema em re
lagao a uma variagao do momento de inercia do satelite. Esta e feita
com 0 auxilio da subrotina FRESP (a qual determina e traca a ‘resposta‘ 
- em frequéncia para um certo intervalo) retirada do Tivro de Melsa e
Jones (1973), e seus resultados sao apresentados a seguir.

4.5 - CALCULO DA SENSIBILIDADE

Substituindo os respectivos valores de Kaj, Taj e Jvi
na Expressaq 4.8, obtem-se para cada um dos eixos as seguintes Funcoes
Sensibilidade:



$1 = -52/(s2- 0,144.5 - 1_,8)— )
S2 = -s2/(s2- 0,015.5 - 0,5) | (4.10)
S3 = -s%/(s2- 0,083.5 - 0,9) | BCHD

tilizandc entdao a subrotina FRESP-num intervalo de

frequencia compreendido entre a-ve]ocidade orbital (1,094823E10-03 rad/
s) e o dobro desta, (pois as frequencias dos torques ambientais  sao
desta ordem). Verifica-se atraves das Figuras 4.4, 4.5 e 4.6 que as
amplitudes das Fungoes Sensibilidade S1, S2 e S3 sao bem pequenas in
dicando que uma variagéo nos momentos prineipais de inercia do saté]i

te nao afeta de forma significativa a fesposta do sistema c(t) =

6 (t). A mesma analise pode ser repetida para outros parametros do
satelite.

"l11L T T T T T T T T

=114 /

iz

-1

-123 i . ! 1 i 1 i | L

1o 3
FREQUENCITA ANGULAR-RAD/S

Fig. 4.4 - Resposta em frequencia da fungao S1.
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Fig. 4.5 - Resposta em frequencia da fungao S2.
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Fig. 4.6 - Resposta em frequencia da funcao S3.
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A seguir faz-se uma breve discussdo sobre o calculo do

ndice de desempanho.

4.6 - CALCULO Do

-

Discutem-se a sequir duas maneiras de se fazer este cal
cuto: '

A primeira € apresentade por Kwakernaak e Sivan (1972)

05 quais mostram que se o sistema 2.8 2 es 1a111“73»ol e detectavel, en
tao o indice de desempenho assume ¢ valor Xu Ko. Este e funréo ape
ias do_estad inicial Xo do sistema, e inclui a parcela 1/2.% Q/\(
qual podes ser interpretado como a agitacac do estado), alemda parcela

desejada 1/2. UT. RU, ambas presentes na integrael do indice de desem

—

penno. Loego. e embora simples, Xo.KXo @ apenas uma estimetiva por

pxcesso para esta ultima.

A segunda e atreves da integracao numerica da  parcela

1/z. v RU,  excluindo-se assim a influgncia de parcela 1/2. X' Qx no va

lor obtido. Este e exato, embora rac tenha expressao algebrica e au
mente o trabalho numérico. E importante observar gue este calculo po
de constituir um dos criterios mais importantes para a comparacao da
eficiencia de uma lei de controle, principalmente se o indice de de
sempenho for expresso em fungde de uma grandeza fisica me nsuréve}, co

“mo por ex.: potencia (Skaar e Kraige, 1984).



CAPITULO 5

RESULTADOS E  CONCLUSOES

Neste Capitulo apresentam-se os resultados e as conclusoes
obtidas a partir das simulacoOes implementadas no Capitulec 4. Fazem-se
tambem algumas sugestes para & continuagao deste trabalho. Inicialmen
te sao feitas duas comparacoes: a primeira, entre o desempentio da Tlei
de controle aqui determinada (e chamada.otima) com outra simulada por
Souza (1981) (e chamada classica, a qual € preporcional, integral e de
rivativa em relacao ao angulo de erro), para as mesmas condicoes ini
ciais; a segunda, no comportamento das safdas do sistema (velocidade
de erro e angulo de erro) quando sobre este atua a extensao do regulador
e quando atua o regulador, a medida em oue as condigoes iniciais  sao
elevadas. Finalmente na terceira simulacao avalia-se o desempenho - do
sistema de controle an se modelar os erros nas estimativas de o6e e MWe
como variaveis aleatorias com distribuicio gaussiana de media nula e

desvio padrao o como nas Tabelas 4.1 e 4.2.

5.1 - RESULTADOS

As Figuras 5.1, 5.2, 5.3 e 5.4 apresentam os graficos
das compecnentes da velocidade angular ¥ e das componentes do  angulo
6 do satelite em fungao do tempc, ao se empregar a lei de controle oti
ma e classica, para as mesmas condigcoes iniciais {ver Tabelas 4.1 e
4.2). O0s seis primeiros graficos correspondem a simulagao realizads
com o conjunto de pesos A1 a A9, e os seis ultimos ao se utilizar o
conjunto de pesos A10 a Al18. Observando estes graficos _ conclui-se
que: 1) a selegao das matrizes peso tem influencia direta no  desempe
nho da .lei controle, pois d tempo de estabilizacdo da primeira e surs
rior ao da segunda (ver Tabela 5.1). 2) a lei de controie otima reduz
a velocidade angular e o angulo do satelite mais rapidamente do que a

lei de controle classica (ver Tabela 5.7).



- 44 -

104
2 T T T ] T R T 1 1 T l» T T 1 H 4 4
<o
w A
\ .
9(_2 6t'}mo 7
@ ©t /- 7 eeeec-~- classico -
= ]
= i
_6 i | L 1 I 1 { | | 1 {
100 150 205
T (SEG)
o4
13— T T T H T T LI R B N B T T 1
& -3
L -
il 2 n
N 2 ]
= .
< e e n R
o ]
o -3
> 3
-10 i | { | | LI i 1 l { I | ) | i L | i 7
o 50 100 150 205
T (SEG)
104
4 T 7 H ] f i [ T T ‘ li H T T [ T H 7 H J
St
T, .
w2 -
& ]
Q -
<
Oi .
My
>< 7
1 i 18 | L i { 1 1 [ | .L L ]
100 i 5¢ 200
T (SEG)
Fig. 5.1 - "Comportamento de W1, W2 e W3 em fungao do ‘tempo ao se empre

?é]xr 0 cogtro]e classico e o otimo para o conjunto de pesos
\ a A9,



B U ) SN Y B b PP RIPE PR

(RAD?

(RAD)

X6

- 45 -
1074

108 L S S Kt B M N S R R B H SR S S R

ayl 3

E‘ s SEAMO E

SO\ e classico —

. 7

C 3

25~ =

- .

- e 4

oF ST —— -

Y S EE BT RO A ST TN WU WU SN AENNY TRUUE A NN N AU SO A T
0 56 i 00 50 208

| T NI M

.2 - Comportamento de o1, 62 e 83 em funcao do tempo ao se em

pregar o controle classico e ¢ Gtimo-para ¢ conjunto de pe - -

508 Al a 9.



- 46 -

1074

T T 1 1 T T T T T T — . ; i

o ¢
l-LJ -]
2 -
[an) - |
<—4 _otimo ]
[ | classico i
- -6 N
) - 1
-8 l [ T oy

100 - 150 236

T (SEG)

w
Lu -
w
~ PP
) - -
2 -
Q: -
o
& ]
1 il ! ) J L L _L..‘__.J. [P SN WO W
100 i5¢C 230
T (SEG)
10”4
4 T T T 1 [ T T T T T T T 1 l T T T I
3t N
Ny
wn 2 ]
~
o i
<C
o:
M N
><
- I i - L ! | I 1 1 i ] o
i 00 150 230
T (SEG)
Fig. 5.3 - Comportamento de W1, ¥2 e Y3 em funcdo do tempo ao se empre

gar o controle classico e o otimo para o conjunto de pesos
A10 a al8.



- 47 -

-4
an10
1.,,Ok 1 T T T i T 1 T T —I 7 7 T—1 j ™1 T | G
\ o .
. 75;_-_\ =
S: 50_:_ otimo E
x » mmemmaoa classico 3
25— \ -
- z > 3
< i~ \ 7
> - N ¢ -
Or N R T T 3
~’5: A L 1 { ! ] ) 1 ] ] 1 1 1 1 H { | S R
3 0 50 05 iS50 203
- T (SEG)

0. T T LB A It R A B
LY O’ T
= -
< g, —
i -

o. —

- > G' ~ - —— e v
-------------- {
: 1
-0.0; i | I S B L] RN R SR WO S S
0 50 o iss 150 235
T (SEG)
310‘3 \
T T T 1 LA A S A A A G A S B
v, A pu
_-\
()
<€
0z
0
>
Fig. 5.4 .- Comportamento de 6}, 62 e 93 em funcao do tempo ao se

pregar o controle classico e o otimo para o conjunto de

SesS

210

a

A18.

em .
pe



- 48 -

TABELA 5.1

TEMPO DE ESTABILIZACAO DE W E o

Tempo de Estabilizacao (S)
Classico op/ Al a A9 p/ A10 a 18
X1 _ 80 60 28
X2 160 108 - 32
X3 60 40 © 26
X4 ' 68 ? . 44 ’ 18
X5 164 104 .25
X6 ~ ' 44 S22

As Figuras 5.5, 5.6, 5.7 e 5.8 apresentam o compor
tamento das saidas do sistema (angulo de erro e velocidade de erro) quan
do sobre este atua o regulador e quando atua sua extensao. Os seis pri
meiros graficos correspondem as condigoes iniciais 1(CI1) e os seis ul
timos as condi¢Oes iniciais 2 (CI2) (Ver Tabela 4.1). 0 comportamento
destes graficos sugere que ao tornar as condicoes iniciais do  sistema
(principalmente as velocidades anguiares das rcdas a reacao) elevadas
_ (tornando os termds nao-lineares mais relevant:s), o desempenho da ex
tensao do regulador na reducao destas, e mais eficiente do que o do re
gulador.
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Ao se utilizar a lei de controle 6tjma, verificou-se
ague 0os torques empregados atingem magnitudes 1i§éi}amehte maiores que
as dos torques que empregam & lei de controle classica no mesmo interva
lo de tempo, embora se mantenham inferiores aos valores maximos permiti
dos; e que uma maior eficiencia da lei.de controle (atravées de uma me
Thor selecao das matrizes pesps), nao implica um aumento dos torques ini

cialmente, empregados neste controle (ver Tabeia 5.2).

Por fim as Figuras5.9 e 5.10 .mostrem o ccmportamen
to das saidas do sistema ao se modeiar oS erros nas estimativas como va
riaveis aleatorias, (ver Tabela 4.2), através das quais, verifica-se que

o desempenno do sistema de controle nao € alterado -significatlivamente.

TABELA 5.2

COMPARACAO ENTRE 0S TORQUES EMPREGADOS

Maximo Classico p/xT a9 [p/ A10 a k]8§
. T |
! z

TORQUES 1 0,1335 0,0105 0,0476 .  0,0510

(N.m) : ;

TO?SUE? 2 0,1335 0,0269 0,052 ¢ 0,0979 |
TORQUES 3 0,1335 0,0113 0,0680 0,0783 |
(N.m) : |
j
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5.2 ~ CONCLUSOES

Neste trabalho apresentou-se uma lei de controle para
satelites artificiais baseada numa extensao do regulador linear gua
dratico a certos sistemas nio-lineares. Verificou-se que a selecao das
matrizes peso tem influencia direta no desempenho da lei de controle
otimo determinada e que esta reduz os angulos e as velocidades angula
res do satelite mais eficientemente do que a lei de controle classica
com a qual a pfimeira foi comparada. 0Os resultados obtidos tambem su
geremn que a presenca do termo nao-linear na lei de controle da exten

sao do regulador torna-a mais robusta do que a do regulador.

Verificou-se ainda que as Fungoes Sensibilidade do sis
tema de controle sao baixas, demonstrando que uma variagaa nos momentos
de inercia do sateélite nao afeta de forma significativa o desempenho da
Tei de controle, ¢ que este mesmo desempenho tambam nao € alterado sig
nificativamente ao se modelar os erros nas estimativas como variaveis

aleatorias com distribuicao gaussiana de média nula e desvio padrao o.

5.3 - COMENTARIOS E SUGESTOES

Finalmente & importante ressaltar que a implementacao
em computadores de bordo da lei de controle produzida pela extensao da
teoria do R.L.Q. pode acarretar calculos computacionais mais Jlentos e
complicados, em troca da vantagem de modelar e controlar a dinamica do
satelite de forma mais completa, implicando o aumento da complexidade
do sistema de controle. Uma maneira de diminuir tal complexidade e cal
cular sempre oS parametros que nao variam, em Terra (off-line), como
foi o caso da determinacao das constantes K e o« no Capitulo 4.

Para continuacao e aperfeigoamentoc deste trabalho suge
re-:2 ao leitor: 1) expandir a série que da origem a lei de contrcle
a termos de ordem superior a 2 e comparar sua eficiencia com a atual;

2) adotar Tndices de desempenho que representem grandezas ffsicascomumeﬂ
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te mensuréveis'(por exemplo poténcia) e associar este indice com a
energia gasta no processo de controle;  3) aplicar esta teoria a ou
tros modos de operacao do sistema de controle de atitude do satelite,
(por exemplo ao modo de: reducao da velocidade angular inicial, aquisi~
cao do Sol, aquisicao da Terra, etc.) eventualmente usando atuadores
do tipo liga-desliga. Para isto necessita-se aproximar esta nao linea
ridade por uma fungao da classe CT; 4) Incluir na malha de «controle
um modeio mais realista da roda a reacao de modo a melhor precisar a
corrente eJétrica_que a fard produzir o torque desejado (calculado a
partir do estado do satélite); 5) Incluir tambem um estimador do es

tado do satelite.
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APENDICE A

PARTE NAO-LINEAR DA LEI DE CONTROLE

A determinacao da parte nao-linear (U(2)) da lei de con
trole consiste inicialmente na solucao do sistema algebrico formado a

partir da equagao 2.26:

(A.1)

. A solugao deste sistema produz as constantes (af) presen

tes no polinomio homogéneo (Equagao 2.28):

- (A2)

Derivando entao J(3) em relagao a X, obtem-se o termo

nao-linear da lei de controle:

u2) = - 172 . R B! ‘ 33 |,

EXPRESSAO & ESQUERDA DA EQUAGAO A.1

-

Como sao 6 variaveis de estado (3 angulos e 3 velocidades
angulares), o numero n de cembinagGes possiveis entre estas e 56.

Logo da equacao A.2, tem-se:

- Al -



J(3)

3 3 3 3 3 3 -2 2 2 2
alXl+a2X2+a3X3+aqu+a5X5+a6X6+a7X1X2+a8X1X3+a9X1Xq+a10X1X5+
v 2 2, 2 2 - 2 © 2 2
al1X1X6+a12X2X1+a13X2X3+a1qX2Xq+a15X2X5+a16X2X6+a17X3X1+

2 2 2 2 2 2 2
a18X3Xo+0o) gX3Xy+apoX3Xs+ep) X3Xgtano Xy Xy+an 3Ky Xoteo, XX+

2 2 2 2 2 2 2
ap 5Ky K tayeXyXetay7XsXptangXsXytaygKgK3tazpXsXotagy XsKg+
a3pXeX1t 33XKeXot 3uXeX3+ 35XgXKut 36XeXs5t+ 37X1XpX3+
d38X1X2Xq+a39X1X2X5+aq0X1X2X6+Gq1X1X3XQ+GQ2X1X3X5+
ay 3K X3 XgFoy 4 Xy Xy Xs+oy 5 Xy Xy Xg+ay g Xy XsXgtay 7 XX 5K+
aq8X2X3X5+aq9X2X3X6+a50X2XqX5+a51X2X4X6+a52X2X5X6+
a53X3XqX5+a5qX3XQX6+G55X3X5X6+a56XqX5X6 ' (A.4)

-1
produto A'X (onde A" = A-R BT

K) e:
X]K]1+X2K12+X3K13+Xquq+X5K15+X6K16

X1 Kp1+X oK 04X 3K 34X, Ko #X 5K 5 +Xg Ko g

~l~ X1K31+X2K32+X3K33+XqK3q+X5K35+X6K36 . (A'S)
A3

- X123

- Xpd3

- X3A3
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.
J(3) IX, faz-se:

Para se obter

ggigl = 3a1X1+2a7X1X2+2a8X1X3+2a9X1XH+2a10X1X5+2a11X1X6+

2 2 2 2 2 :
+  a12Xptay7X3tagaXytas7XstazoXetazsXoXytazgXoXy+
+  a39XpXstaypXpXgtay) X3Xy+ay 2 X3Xgtay 3X3Xg+ay Xy kst

+ aq5X4X6+ah6X5X6 l ' . (A.6)

: 2 2 ) -
A03) 2 30, K 407K, 2010 Xo Xy 205 5Kp K3 4207 MoK 4201 5 KoKt

8X2 ’
' 2 ,2' -2 2 N
+ 2aygXpXgta)gX3tansKytaygXstazgXgtagy Xy XgtaggX) Xyt
+ a39X1X5+a40X1X6+a47X3XQ+GQBX3X5+G49X3X6+G5IXqX6+
+ ag2XsXg + aseXiXs (A.7)
2 2 2
gﬂiél‘ = 3a3X3+a8X1+a13X2+2a17X3X1+2a18X3X2+2a19X3X4+

2Xs

. 2 2 2
+ 2a20X3X5+2a21X3X6+a24XQ+a29X5+a34X6+a37X1X2+
+ aq1X1Xu+dg2X1X5+aq3X1X6+ag7X2Xq+a48X2X5+QQSX2X5+

+ a53XqX5+a5quX6+a55X5X6 (A'8)
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N 2 2 2 2
3J!32- - 3aqu+d9X1+aqu2+ai9X3+2a22X4X1+2a23X4X2+ a24X4X3+
Xy

' 2 2
+ 2d25XqX5+2a26X4X6+a30X5+a35X6+a38X1X2+a41X1X3+

+ aqulX5+aq5X1X6+a47X2X3+a50X2X5+a51X2X6+

+ a53X3X5+a5qX3X6+a56X5X6 ' (A.9)
) 2 2 2 2 2
ggigl = 3a5X5+a10X1+q15X2+a20X3+a25X4+2a27X5X1+2a28X5X2+
s .
2
+ 2a29X5X3+2a30X5Xq+2a31X5X6+a36X6+a39X1X2+a42X1X3+
+ aqqx1Xn+aq6X1X6+aq8X2X3+a50X2Xq+a52X2Xé+a53X3X4+
+ a55X3X6+a56XqX6 ' (A.]O)
2 2 2 2 2 2
—égéil = 3a6X6+a11X1+a16X2+a21X3+a26X4+a31X5+2a32X6X1+
IRg

+ 2&33X6X2+2a34X6X3+2a35X6Xq+2a36X6X5+aq0X1X2+

+ a43X1X3+a45X1X4+a46X1X5+a49X2X3+a51X2X4+

+ a52X2X5+a5qX3X4+a55X3X5+a56X4X5 (A.]])
A expressao. A'X ’ J(3) ’x e obtida fazendo o produto dos termos da

matriz coluna proveniente da Equagao A.5 pelos termos da matriz linha
formada pelas expressces A.6, A.7, A.8, A.9, A.10 e A.11.
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EXPRESSAG A DIREITA DA EQUACAO A.1

Esta expressao e determinada fazendo a derivada de J(2) em

‘relagao a X (onde J(2) = X! KX), ou seja:
| 9(2) [, = [ X K] = 2K
X1K11+XoKy o +X3K) 34Xy Ky 4 #X 5Ky s+X6Ky g
X1Kp1+X1 Ko +X 3K 34X, Koy #X 5Ky c+X 6Ky g
XlK31+X2K32+X3Ké3+XMK3Q+X5K35+X6K36
J(2) ‘x = 2 : (A.12)
Xqu1+X2K42+X3K43+XqKHQ+X5K45+X6KH6

X1K51+X2K52+X3K53+XHK54+X5K55+X6K56

.XlK61+X2K62+X3K63+X%K6§+X5K65+X6K66

- l
e calculando o produto f(2)1(X) i J{(2) \x (onde f(z)T(x) =
b1X2X3 b2X1X3 b3X1X2 0 0 O ‘ ) que é:

-b1(X1X2X3K11+X§X3K12+X2X§K13+X2X3XuK1u+
+X2X3XuK15+X2X3X6K16)
bz(X%X3K21+X1X2X3K22+X1X§K23+X1X3X4K2;+
X X3X5Ka 54K X3 X6 Ka)

2 2 .
b3(X1X2K31+X1X2K32+X1X2X3K33+X1X2XMK3u+

+X1XoX5Kg5+X1 XoXgK3g)

(A.13)
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Igua]ando os termos semelhantes provenientes de A' X‘J
e f(2)T(x) [J(2 )y
ce as constantes a, (2= 56).

forma-se o Sistema a]gebr1co, cuja solucao forne

Substituindo finalmente estas constantes nas expressoes A.6,
A.7, A.8, A.9, A.10 e A.11, e estas por sua vez, na equacao A.3, ob
tem-se as treés componentes da parte nao linear da lei de controle.
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