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RESUMO

.
Neste traballio apresenta-se uma nova lei de contrale de atitude para sa
télites artificiais. Esta lei baseia-se numa extensdo da teoria do  regula
dor linear quadrdatico para o caso em que a din@mica e descrita por um siste
ma de equacdes fracamente nao-lineares (eguagdes de Euler) em relagdo a um
sistema de eixos presos ao satélite. Focaliza-se apenas a fase em que os an
gulos e as velocidades angulares do satélite sio pequenas, e a lei de con’
trole & aproximadamente linear em relagio ao estado. 0s resultados obtidos
sdo parciais (pois a presente pesquisa esta em andamento), mas sugerem gue:
1) os termes nac-lineares das equagdes sao relevantes apenas nos instantes
iniciais, tornando-se, em seguida, despreziveis; 2) apesar deles, a lei de
controle implementada reduz as velocidades angulares e os angulos com rapi

dez maior do que a de outra ja simulada

com sucesse) 3) a lei permite cal

cular aproximadamente a energia gasta noO processo.

ATTITUDE CONTROL OF AN ARTIFICIAL SATELLITE BY EXTENDING TIE LINEAR

QUADRATIC REGULATOR THEGRY.
ABSTRACT

In this work a new attitude control law for artificial satellites is
preseanted. It is based on an extension of the theory of linear quadratic
regulator to the case where the dynamics is described by a weakly nonlinear
system of equations (Euler's equations) with respect to a referemce system
fixed to the satellite. Only the phase in which the satellite has small
angles and angular velocities is considered. During it the control law is
approximately linear with respect to the state. The results obtained are
partial (since this is an on-going research), but suggest that: 1) the
nonlinear terms of the equations are relevant in the initial instants
only, but theybecome negligible later; 2) despite those terms, rhe
jimplemented control law reduces the angular velocities and angles faster
than other law already simulated with success; 3) that law allows to
approximately caleulate the energy spent in the process.

Keywords: Attitude control; Optimal control; Nonlinear control systems;
Regulator theory; Satellites, artificial.

1. INTRODUCAG

A eficiencia em efetuar manobras, bem
como em manter um satélite artificial numa
determinada atitude, depende diretamente da
lei de controle empregada. Além disto, otem
po de vida Gtil do satélite é aumentado gra
cas a otimizacdo do cowbustivel e/ou daener
gia gastos em tais operacdes. . -

Neste trabalho determina-se e implemen
ta-se uma lei de controle baseada numa ez
tenszc do regulador linecar quadridtico a cer
tos sistemas nac-lineares. Também faz-se
uma avaliacdo da infludncia dos termos nao-
lineares, presentes nas equagoes que descre
vem a dinamica do satélite, sobre o compor
tamento da lei de controle. Tais termos s20

devidos a efeiros giroscdpicos e causam oaco
plamento entre aquélas equagces.

A teoria aqui utilizada foi iniciada por
Al'brekht (1962), Lukes (1968) e Willemstein
(1975). Uma primeira tentativa de aplica-la
foi feita por Dabbous & Ahmed {1981}, wvisan
do apenas a reducdo das velocidades  angula
res do satélite, sem se importar com o  com
portamento e = possivel redugdo dos &ngulos
(relevantes para o controle de atitude de um
satélite artificial).

A eficiencia desta lei de controle & com
parada com a de outra, simulada com sucesso
por Souza (1980), tendo como critéries: i) o
tempo de estahilizacao eii} asmagnitudes des



torques empregados na reducde dos angulos e
das velocidades angulares do satélite,

As condigbes inicials do problema e  os
valores maximos permitidos para os angulos e
para as velocidades angulares implicam num

estudo dos pesos integrantes do indice de de

sempenho adotado. Este, por sua vez, permite
caleular a energia gasta na fase final de

apontamente & na operacdo normal de um saté

lite artificial.

0 trabalho estd assim organizadeo:  Apos

esta introdugdo, na Segdao 2 resume-se a  teo
ria utilizada; na Secao 3 fazem-se o equacio

namento ¢ a implementacdo numérica do proble

ma; na Secdo 4 discutem-se algumas alternati
vas para estimar a energla; e na Segido 5apre

sentam-se os resultados ¢ as conclusdes.

~

2. UMA EXTENSAQ DO REGULABOR LINEAR
TICO TNVARIANTE NO TEMPO

QUADRA

0 problema do regulador linear guadrdti
co para um sistema linear invariante no tem
po satisfazendo a:

®eel0,T]; x(t) = F{x(t), U{)};

Flx(t), U(t)) = A.x(t) + B.U(L)

x(0) = x, e x(T) = 0

(onde %(t) representa o estado deo sistema no
instante t) consiste em determinar uma  lei
de controle U(.) (continua por partes} que
minimize globalmente o indice de desempenho
dado por:

T

UG, T = 11 GG, UCe)) dt;
o
0
Glx(e),U(e))= [XT(t)QX(thUT(t)RU(t):I )

(onde =0, R>0, T*0) satisfazendo (1).

0 sistema aqui abordado &€ descrito pelas
equacbes de Euler, tormande-o nao-linear em
relacdo ao estado, 0 que impossibilita a wuti
lizacao da teoria do regulador linear quadra
tico na sua forma usual. EntretantoAl'brekht
{(1962), Lukes (1969) e Willemstein {(1973) es
tenderam tal tecoria a casos nio-lineares, os
quais sao resumides a seguir.

Congiderando que as fungoes F(.,.) eG(.,
.) nas Equacdes t e 2 sao analiticas em tor
no de x=0¢ =0, alei de'controle U(.) pode ser

expandida em uma série de poténcias, na for

ma:
¥te[0,T], U(t) = ur(td+u{e)+us{t)+... &)

onde o primeiro termo ui{t) & linear em rela
¢do a x(t) e dado por:

1 e x(edx(e), (4)

¥tefd, 7], uift) = -
gsendo K{.) a solucdo da equacao diferencial
de Riccati com condicdo final K(T)=0. Parti
cularmente, quando T — 0, X{.) tende para
un K constante, o qual € asolucio da egquacao

algébrica de Riccati. Os termos  seguintes
da expansao u,{t}, u, (t),... ndo sao linea
res em relagao a x(t) mas sdc calculados

por meia de um aigoritmn descrito por
Dabbous & Ahmed (1981).

Neste trabalho a serie fol expandida so
mente até o segundc termo uz(t), que & dado
por:

u, (t) = = % R_IBT [33‘_ (x)] (t)) (5)
=X

onde: [Ja(x)]x~x(t}represanta aderivada par
cial de J3(x) em relagao a x, avaliada em
x(t); e J’(x) & encontrado através de uma
expansao pollncmlal na forma:
3 {x) = E @, X . (6)
=1 i’

onde: n & o nimero de todas as combinagdes
possiveis entre as variaveis de estado no
termo x; . Xj - Xk, e os alfas {ag) sa0
constantes a serem determinadas por meio de
um sistema de equactes resultantes da iden
tidade: -

A, .x. [Ji(x)} = -£71{x),

*i

N

J2 (x}
1 oT T

onde: A = A-B 'RBK,J? (x)=x".R.x, e £(x)
representa os termos do segundo grau em X
presentes em F(.,.).

Mota: Maiores detalhes quanto 2  aplicagdo
deste wétodo podem ser encontrados nas tra
balhos de Lukes (1969) eWillemstein (1975).

3. EQUACTONAMENTO DO PROBLEMA E SUA  IMPLE
MENTACAO NUMERICA

3.1 - Equacionamento

0 movimento do satélite em relacao a um
referencial inercial, escrito nas coordena
das de um referencial constituido pelostrés
eixos principais de inércia do satélite (re
ferencial movel), € descrito pelas equacdes
de Euler:

Loy 2 wy(ly = 1) =1y,
Ly by + @ (L =~ L) =T, (8)
Ly-iy + 2(12 - 11) =T, ,

onde:

w1,w2 2w, representam as velocidades angula

res em relagao ao referencial inmercial; 1.,
e [, Sa0 os momentos principais de iner

cfa do”satélite; T,,T, e T, representam as

somas dog torques laternos T, (produ

21dos no satélite) mais os tofgied externos
1 2, 3(dev1dos ac meiol}.

Os angulos @, @, e O; medem os desvios
do satélite em relagcdo ao referencial iner
cial e sdo determinados através das seguin
tes relacdes: -

0 =w ,
b2 = we (9)
Q3 = Wy . N



As equacdes 8 podem ser reescritas  na
forma:
.

Ql = U1 + 61 A S A

ex;
Wy = Uy + By . £2 + Aexz (10)
Dy = A
Wy Uy + B3 . £3 + exs

onde: AG‘C‘l = Te]_/Il' AE‘.}(; = TEz /I e AEXS =
Tegfl saQ termos relacionados com os tor
ques externos; £, =wp.wy, £, —u1 wy e I, =
wy.w; 580 termos ndo-linecares; By = (I, I 3/
Iy, Ba=(I;-1,)/%s e Bs=(1,-1,}/1, sdo coeft
c1ente5‘consLanth flna]menteUl,U el s&0
encontrados por meio de (3} € representam

T;1/1y," Ti,/1, e 1, /I,, respectivamente. De

fininde as seguintes velacoes:

®y = Wy xy = &y
X2 = Wz 2 Xg = 92 {11)
X3 = W3 X = B3 ,

e supondo temporariamente* Tgj = 0, as Equa
cbes 9 & 10 podem se escritas na forma ma
tricial: %(t)=A.x{e)+B.U{c)+f(x}, onde:

00Q0CO0D0 00
0000QO0Q 10
A= lococoof,s={001t] e

100000 000
D1QgQ0CQC 00Q
D0 100C '9 00

By . £

B . £2

£(x) = [Bs . fa

Nesta motagido f£(x) representa o5 termos
nio-lineares, x(t) as varidveis de estado e
U({t) as variaveis de controle.

0 indice de desempenho também pode ser
escrito na forma matricial:

Jx (0= -;-f[xT(t)'Qx(t)mT(t)RU(t)]dt ,

o
onder
3,0 0 0 0 07 .
0 A0 0 0 O h; 0 O
o orxz0 0 0 .
Q= |p p o A, 0 0| ¢R=[0 R
0 0 0 0 As0 0 0 Ag
0 6 0 0 0 X -

representam 0§ pesos relacionades com o es
tado e com o controle, respectivamente.

A contrelabilidade do sistema pode ser
verificada através da expressao p[B,AB,...
AN-1B] =1, onde p representa o posto e T a
dimensao do sistema {1). Mo caso, p=n=6.

0s torques internos T; sao gerados em
torno dos eixos principais de inércia do sa
télite por meio da aceleragao dos volantes
a reacao. Os sinais elétricos a serem apli
cados aos volantes, para produzir tais tdi

gues, sao calculados através das seguintes
expressdes:

}1 = - TilfJg

Ry = - TiZ/Jz - (12}
0y = - Ti3/J3
SE; = [Ti1 + (I3 /CT1).011/G

sE, = [T, +(32/CT2).021/Gs (13)
8E, =

, [T.13 +(F3/CT3).231/63

onde: §1;,; e R3 sao as velocidades angula
res dos volantes a reagao, Jl,Jz e J; Sao
DS momentos prlnclpals de 1nerc1a dos wvao
lantes a reacao; G;,Gz; e Gy sdo os ganhos
dos volantes a reacdo; CT,,CE, e CT,  s&o
as constantes de tempo des volantes a rea
cio; SE;,8B, e SE; sdo os sinais eletricos
aplicados acs velantes a reagdo.

Na prﬁtica Q1,02 & B3 seriam medidos
por tacometros; T3,,T;, e Tj, seriam forng
cidos pelos controladores; e SEl, SE, eSE
seriam calculados como nes Equacdes 13 Hg
ra isto basta que a relacao entre SE; e
Tij seja biunivoca (para cada QJ), e’ mnao
necessariamente linear como expresso aunte
riormente (¢ detalhado por White ¢  Hansen
{1961)).

3.2 - Implementacio Numérica

A simulagdo numérica foi implementada
no computador Burroughs B-6800 do INPE, uti
lizando para a integracdo das equagbes di
ferencizis um métedo de Runge-Kutta de or
dem 4(5) detalhado por - Forsythe e outros
{1977). Como base para esta simulagio fo
ram tomados os dades da missdo TD-14, com
o cbjetivo de manter os resultades compro
metidos com a realidade. As constantes de
tempo, os ganhos, os torques externos e os
valores iniciais para os angulos e para as
valocidades angulares foram retirades do
medo 5 (fase final de apontamento, e opera
¢ao normal} da simulacdo feita por  Souza
(1980), para o mesmo satélite (ver Tabela
1a). Também sao fornecidos {ver Tabela 1b)
as inércias, os pesos relacionados com o
indice de desempenho, e & matriz  inicial
K,, usada na solugdo numérica da  equagao
algebrlca de Riccati. Esta wmatriz satisfaz
a condicao de gque a matriz A-$.K;, onde
8=BR"12T, tenha autovalores com parte real
negativa, conforme recomendado por
Kwakernaak e Sivan (1972).

* 05 Teoj # 0 serao incluidos como perturba

coes.



TABELA 1 Grandezas utilizadasna simulacdo de u, (t) 3} 05 termos nio-— Li‘neares £(x) e
u, (t) 86 sdo relevantes no inicio da opera
cac, tornando-se despreznre:.s em relagdo ao

{a)

CTES. DE TEMPO (S) [GANHOS (F.w/V)jTOROIES EXTERKDS (H.m) termo lll(t) no decorrer do processo
€Ty = 20 Cy8,9013x107° T, " 1wi0”" 1978 )
i _ ———————————t——————
1, = 20 6,=8,9013x107°] T - 19 * f"‘\\_‘___ '
1, = 20 g o007 | 1) . 0™ [
3
1 ]
Gc(rnd.] uo(rdd/s) & _-.
<
- . o 4
8, - 9,7002%10” w,,  ~1,30080%10 Eoulf 4
e, = 2,95003x10 ? w 2- 1,37536x107" - 1
6,, = 1.18662¢10°° «, 3,13759%107" e -
' 20 o
(b} e | REEETEVERTY) PRSP W AR
! Q] 19§ 140 00
HATRIZ R TESUS rs
101010 M om0, 2 = 0,01 A= 1,0 Fig. 1 - Ult x Tempe
010101 . N -
Ta3010 My ow 0,01 % Ay w 0,00001 Xy = 0,1 . o
ai101 Ay = 4,0 Ag = 0,01 Ay = 1,0 b /“"*\._' T T T
101010
013101 3
MOMERTOS DE INERCIA {kg. =) E
1y = 225 5o 0,817 E
I, = W07 3, = 0,07 =
L, = I 1, = 0,017 E
4. CALCULO DA ENERGIA B |

Eo) (513 110 and

L]

Discutem-se a seguir duas maneiras de fa

1 Fig. 2 - 12 x T
zer este cdleculo: 18 12 x Tempo

A primeira é apresentada por Kwakernaak L e S L M
e Sivan (1972), ©§ quais mostram que se o §is
tema (1) & estabilizdvel e detectdvel, entdo o
indice de desempenho assume o valor xL.K.x,
Este & fungdo apenas do estado inicial Xq do
sistema, e inclui a parcela xT{t)Qx{t} (que
nio tem significado fisico), além da parcela
desejada UT(t)RU(t), ambas presentes na inte J
gral do indice de desempenha. Loge, e embora
simples, xT K x, @ apenas uma estimativa por PP I S R

Wi 3 (RAR/S+22)
SR
!
L 1

T
L

excesso para esta ultima. . ° * ' " "
A segunda & através da integragao numeri Fig. 3 - U13 x Tempo

ca da parcela UT(t)RU(t), excluindo-se assim . ’

a influéncia da parcela xT(t)Qx(t) no walor - B B

obtido. Este € exato, embora ndo tenha ex 5 nE 3

pressio algébrica e aumente o trabalho nu@E é"' 3

T1CO. Q9w -3

£, E

E importante observar meste ponto que o o

calculo da energiz constituid un1doscr1terlos
mals importantes paraa comparagio da eficién
cia de uma lei de controle.

BreX2+X3. 021

5. RESULTADDS E CONCLUSOES B B
= 15}
: ———— TERMO H-LINEAR
5.1 - Resultadaos | == ——- CGNTROLE R-LINEAR
As Figuras 1,2 e 3 apresentam os  grafi Fig. 4 - B1.x2.x3, U21 x Tempo
cos das componentes de uj(t) em fungdo do

tempo. As Figuras 4,5 e 6 apresentam os gré
ficos das componentes de £{x) relacionados
com as velocidades angulares do satélite e
das componentes de u, {t) relacionados com o
controle. Chservando e comparande os graficos
das Figuras 1,2 e 3 com os das Figuras 4,5 e
6, respectivamente, conclui-se gue: 1) os ter
wos nac-lineares f(x) e u, (t) possuem aproxi
madamente a mesma ordem de grandezaj ) as
magnitudes de £{x) e u, (t) sdo inferioves as .
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As Figuras 7,2 e 11apresentam os  grafi
cos das componentes da velocidade angular w
do satélite em funcao do tempo, ac sé empre
gar a lei de controle Gtimo e a lei de ccE
trole classica, simuladas por Souza {1980).
As Figuras 8,10,12 apresentam os graficos
dos angulos G; 9z e @3 correspondentas emfun
cdo do tempo. Observando os graficos das Fi
guras 7,8,9,10,17 e 12, conclui-se que: 1) em
todos os casos em que fol empregada a lei de
controle otimo, os tempes de  estabilizagao
(critério de 2%) foram menores do que os pro
duzidos pela lei de controle cldssica  (ver
Tabela 2}; 2} em nenhuma das manobras realil
zadas empregando a lei de controle dtima hou
ve "sobrelevagao" nos argulos. -

X1 (RAR/S)

Fig. 7 - x1 x Tempo
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ANGULOJ tRADY

Fig. 12 ~ Angulo 3 x Tempo

TABELA 2 - Tempo de cstabilizagao

VALOR NA TEMPO (S)| TEMPO (S)

ESTABILIZAGAO |CLASSICO 6TIMO
w1 = ~.3802 E-~05 80 60
©1= .19408 E-03{ 68 44
Wy = .27507 E~O4| 160 108
€, = .59600 E-03} 164 104
w, = 6275 E-05 60 40
0, = -4377 E-04 - 44

Os torques que empregam a lei de contro
le Stimo atingem mapnitudes ligeiramentemaio
res que as dos torques que empregam a lei de con
trole classica no mesmo intervalo de tempoj
embora -se manterham. inferiores aos. valores
maximos permitidos (ver Tabela 3),

TABELA 3 - Torques miximos

MAXIMO | CrLAssIcO | OTIMO

TORQUES
?5?;) p.1335 | 0.0105 | 0.0476

TORQUES 0.1335 0.0269 0.0528
(M.m)

TORQUES
(N.m)

0.1335 0.0113 0.0680

5.2 - Conclusodes

Neste trabalho apresentou-ge uma lei de
controle para satélites artificiais baseada
numa extensac do regulador linear  quadrati
€0 a certos sistemas nio-lineares, Verificou
-se que tal lei reduziu os angulos e as velo
cidades angulares dosatélite eficientemente,
€ 0s termos nac-linearts presentes na dinami
ca do sateélite 80 sdoc relevantes no - inicio
da operacac de contrele, tormando-se despre
zlveis em seguida. -

Mostrou-se ainda que o tratamento do pro
blema através da extensio doregulador Iinear

guadrdtico possibilita um calculo da energia
pasta na operacde de tontrole de atitude do
satélite, conforme indicado na Segio 4. Este
calculo poderd constituir o mais importante
critério de comparacac entre a lei de ceatro
le cldssica e a de controle Stimo. Um maior
aperfeigoamento deste trabalho pede ser con
sepuido extendendo o controle da atitude do
satélite a fase de apontamento grosso, para
estimar o combustivel gasto nesta operagio,
e considerande para os torques externds seus
valores reais.

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

AL'BREKHT, E.G. Onthe Optimal Stabilizaticn
of Wonlinear Systems. J.Appl. Math, 25:
1254-1266, 1962,

DABBOUS, T.E.; AUMED, N.V. Nonlinear
Feedback Regulation of Satellite Angular
Moments. [EEE Trans. on Aerospace and
Electr. Systems, 8:2-10, 1981,

FORSYTHE, G.E.; MALCOLM, M.A.; MOLER, C.B.
Computer Methods for Mathematical
Computatiens. New Jersey, Prentice-Hall,
Inc, 1977.

KWAKERNAAK, H.; STVAN, R. Linear Optimal

Control Systems. New York, John Wiley &
Sons, 1972.

LUKES, D.L. Optimal Repgulation of
Nonlinear Dynamical Systems. SLAM
JOURNAL, 7:75-100, 1969,

SQUZA, M.L.0. Estudo e Desenvolvimento de
uim Sistema de Controle de Atitude Ativoem
Tres Eixos para Satelites ArtificiaisUsan
do Atuadores Pneumaticos a Gas Fric e Vo
lante a Reagao, Tese de Mestrade, 5. J.
dos Campos, 5P, (INPE-2000-TDL/G42) 1980.

WILLEMSTEIN, A.P. Optimal Regulation of
Nonlinear Dynamical Systems on a Finite
Interval. SIAM JOURNAL, 15:1050-1069,
1975.

WHITE, J.S.; HANSEN, ¢.M. Study of Systems
Using Inertia Wheels for Precise
Attitude Control of a Satellite
Washington, D.C., NASA, 1961 (NASA TND-
691).




