INPE-5239-TAE/003

ESTUDO DE UM SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE DE SATELITES
ARTIFICIAIS UTILIZANDO ESTABILIZACAOC PELO CAMPO
MAGNETICO DA TERRA

Seth Emanuel Couto Melo Filho

INPE
sio JOSE DOS CAMPOS
Dezembro de 1990



CDU 629.7.0062.2

PALAVRAS-CHAVE Controle de atitude; Estabilizagao;
Bobinas magnéticas



CDU 629.783-062

SETH EMANUEL COUTO MELO FILHO

Turma de 1979

ESTUDO DE UM SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE DE SATELITES
ARTIFICIAIS UTILIZANDO ESTABILIZAGAO PELO CAMPO MAGNETI

CO DA TERRRA

TRABALHO DE GRADUAGAQ

Orientagao: Eng. Marcelo L.0. Souza

Prof. Takashi Yomeyama

Divisao de Engenharia Eletronica

Sao Jose dos Campos
Centro Técnico Aercespacial

Instituto Tecnologico de Aeronautica

1979



ESTUDO DE UM SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE DE SATELITES

ARTIFICIAIS UTILIZANDO ESTABILIZAGAO PELO CAMPO MAGNETl

CO DA TERRA

Esta publicagao foi aceita como Relatdrio Final de

Trabalho de Graduagao.

. . ( —_ o, 4 oA
- ~ 2 f § T
oot R R bk e i s

Seth Emanuel Couto Melo Filhe

/!
UT e

»; Takashi Yoneyama
-4/ Orientador

Sao Jose dos Campos, 29 Nov 79

s T‘_\-‘J’Yl-vi — s, ;&w‘f"
Marceloe L,O. Souza '
Orientadorx

[R5/

Wladimir Borgest
Chefe da IEE



Sao Jose dos Campos, 29 Nov 79

De: Seth Emanuel Couto Melo Filho

-

A : Comissao de TG

Assunto: Apresentagao do Trabalho de Graduagao

Prezados Senhores

Pela presente, encaminhamos a apreciaggo de V.Sas. o

relatdorio do TG "ESTUDO DE UM SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE IE
SATELITES ARTIFICIAIS UTILIZANDO ESTABILIZAGAO PELO CAMPO MAGNE
TICO DA TERRA", realizado no Instituto de Pesquisas Espaciais -
INPE, sob a orientagao do Eng. Marcelo L.0. Souza e pelo Prof.
Takashi Yoneyama do ITA.

Esperamos que este trabalho temha contribuido para a

realizagao de outros projetos semelhantes no futuro.

Atencicsamente,

Seth Emanuel Couto Melo Filho



Dedicatoria

Ao meu pai

{in memoriam)



AGRADECIMENTOS

Ao Eng? Marcelo L. de 0. Souza e ao Prof. Takashi
Yoneyama pela orientacao dedicada, d@ Sra. Marlene D.R.Perei
ra pela datilografia e a todos que, de uma forma ou de ou-

tra, contribuiram para a execuc¢ao deste trabalho.



RESUMO

Este trabalho counsiste no estudo de um sistema de contrg
le de atitude de satélite em que se utiliza a interagao entre um
dipolo magnético a bordo do satelite e o campo magnético da Terra
para produzir torques. O dipolo magneético do satéelite e gerado a
partir de uma lei de controle escolhida, de forma que o torque re

sultante leve o satelite a atingir a atitude desejada.

Sao tratadas algumas formas de se implementar este tipo
de controle. As diferengas entre as formas apresentadas residem na
maneira de se definir os sinais de erro (do satélite em relagao a

referencia) e na escolha de uma restrigao que se pode fazer sobre

o momento de dipolo magnético do satelite.

Um modelo do sistema foi levantado, incluindo: a dinami
ca do satelite, descrita pelas equagoes de Euler; orbita eliptica
de baixa excentricidade e baixa inclinagao; o campo magnético da
Terra; um dos sistemas de contrele de atitude magneticos estudados

teoricamente.

Sao apresentados, no final deste trabalho, alguns resul-
tados obtidos a partir de uma simulagao do modelo em computador di

gital.
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capItTuLo 1

INTRODUCAO

Em geral, a maioria dos satelites artificiais, para cum
prirem suas missoes, devem ser levados, a partir de certas condi
goes iniciais de posigdo e velocidade angular, a uma atitude (po
sigao e velocidade angular) desejada;e mantidos,dentro de certos
limites, nesta atitude. Para que isto seja conseguido, & necessa-
rio que o satélite possua um sistema de controle que satisfaga as

especificagoes da missao.

Existem diversos tipos de sistemas de controle de atitu
de de satelite., Podemos dividi-los em sistemas passivos e siste

mas ativos.

0s sistemas passivos nao precisam de fontes de energia
para funciorarem e sao uteis quando nao se tem necessidade de uma
precisao muito grande. Eles ainda tem a vantagem de serem bastan
te confiaveis devido a simplicidade. Entre esses sistemas podemos
citar o controle por gradiente de gravidade e o controle magneti

co passivo.

Os sistemas ativos sao uteis quando se necessita manter
o satelite em uma determinada atitude com uma precisao elevada.En
tretanto, eles tem a desvantagem de necessitarem de uma fonte de
energia ou, ainda, em‘certos casos (jatos de gas), de uma fonte

de massa., Isso pode chegar a limitar a vida util do sistema (e o



caso dos jatos de gas). Além do mais, como sao necessarios circui
tos eletronicos de controle e, como estes podem apresentar defei-
tos durante a utilizagao do satelite, a sua confiabilidade & me

nor que a dos sistemas passivos.

Entre os sistemas ativos, podemos citar aqueles que a
plicam torques sobre o satelite utilizando jatos de gas, ou efei
tos giroscopicos (rodas de inercia) ou, ainda, interagoes com o

campo magnetico da Terra.

Dos sistemas ativos citados acima, o que utiliza intera
goes com 0 campo magnetico da Terra e o unico que nao possui par
tes moveis em relagao ao satélite. Ele apresenta, ainda, a vanta-
gem de poder ser alimentado por celulas solares tendo, portanto ,
uma vida Gtil bem maior do que o sistema que usa jatos de gas,
Este ultimo tem vida Gtil pequena devido 3 quantidade limitada de

gas que pode ser levada a borde do satélite.

A principal desvantagem do sSistema de controle magneti-
co ativo e que os torques que ele pode aplicar sobre o satelite
estao restritos a um plano perpendicular ao campo magneticoda Ter
ra no ponto onde o satélite se encontra. Entretanto, apesar dessa
restrigao, consegue-se, ainda, ter uma boa precisao no alinhamen-
to de um dos eixos do satélite com uma certa diregao de referen -
cia. Por isso, uma das aplicagoes deste tipo de controle & quando
se deseja apontar um certo eixo do satelite em uma determinada di
regao sew restrigoes muito grandes quanto a posigao dos seus dois

outros eixos,



O presente trabalho tem como objetivo o estudo tedrico
sobre algumas formas de se realizar o controle magnetico ativo
assim como o levantamento de um modelo incluindo: a dinamica do
satélite; o campo magnético da Terra; orbita eliptica de baixa
excentricidade e baixa inclinagao; um dos sistemas de controle
de atitude magneticos estudados teoricamente, Além disso & feita
uma analise de transitorio e de regime permanente do sistema si
mulado, valendo para desvios pequencos da referencia e velocida -

des angulares pequenas (sistema linearizado).

0 modelo do sistema levantado por nos teve como meta
poder ser utilizado em situagoes de desvios grandes da releren ~
cia e velocidades angulares razoaveis a fim de se poder verificar
qual o comportamento do sistema fora da faixa linear. Para isso,
houve a necessidade de se utilizar as equagoes de Euler para des
crever a dinamica do satélite e as matrizes de cossenos direto
res e suas derivadas para descrever a cinematica do satalite (em

torno do seu centro de massa) no espago de 3 dimensoes.

Houve ainda a necessidade de se utilizar as relagoes
entre os angulos de Euler e as matrizes de cossenos diretores pa
ra se medir os desvios do satelite em relagao a referencia e pa

. - ' —~
ra se apresentar estes desvios na salda da simulagao de uma for

ma facil de se visualizar,

Justificamos este trabalho pelo atual interesse em se
estabelecerem subsidios e criterios para a pre-selecao da missao
de um futuro satélite brasileiro, que & um dos primeiros passos

do Programa Espacial Brasileiro, recentemente iniciado (setembro



de 1978). Portanto, o modelamento e a analise desse sistema, as-
sim como o estudo sobre as diversas formas de implementa-lo pode

rago ser Gteis na sua escolha e dimensionamento.



caPiTuLo 2

ATITUDE DO SATELITE EM FUNCAO DE TORQUES EXTERNOS.

CAMPO MAGNETICO DA TERRA. TQRQUES MAGNETICOS,

Ao se levantar o modelo de um sistema mecanico, consi-

dera-se a energia, o momento linear, © momento angular e as leis

que descrevem os torques e forgas aplicadas ao sistema. No caso

do estudo da atitude de um satelite, interessa apenas a descri-

¢ao dos movimentos do mesmo em torno do seu centro de massa pois

supomos ja couhecer o movimento de translagao deste (a sua orbi-

ta).

2,1 - DINAMICA DO SATELITE. EQUACOES DE EULER

lagao

(o, Xs

onde:

a

oy =4

<4

-
0 momento angular L de uma particula de massa m em re-

um ponto O (fig. 2.1), descrito no sistema de coordenadas

, 2.), €& por definigao:

Pt s
vetor posicao da particula em (0, Xgo Yoo ZS)

mv = momento linear da particula em (O, Xs’ Ys’ Zs)
velocidade da particula em (0, Xo» Y, Zs)

-+
massa da particula
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Fig. 2.1

- .
um corpo rigido, o momento an

Se , agora, considerarmos

gular de um elemento de massa dm e dado por:

(2-2)

-
V) dm

Portanto, o momento angular de um corpe rigido de mas
sa m e dado pela soma dos momentos angulares de todos os seus e-

lementos de massa dm, isto e:

L - J(E x v) dm (2-3)
m
-+ 9» - >
Como: v = R = gx R (2-4)
onde: a = velocidade angular do elemento de massa dm em relacgao

ao ponte 0, tem-se:

(2-5)

Para fazermes o produto vetorial acima, escrevemos:



+ ey ) iy
R = x x + + z z
5 y ys s
-Ea e g i
= X + + r z
P Xg q Ys s

onde is’ ?S e 2 sao os versores do sistema (O, XKes Yoo 2).
Logo:
Xg Vs Zg
-+ >
QX R = p q r
X y z
= Es(zq-yr) + §s(xr-zp) + Es(yp-xq) (2-6)
Xs Ve s
- -~ >
Rx (2 x R) = X y z

(zq-yr) (xr-zp) (yp-xq)
= ??S[ (y2+22) p - xyq - xzr] +
+ 3. [- xyp ¢+ (x% + 2%) q - zyr]+
vz [- xzp - yzq + (x%+ yH)r ] (2-7)

Substituindo a eq. (2-7) em (2-5) e escrevendo em nota

¢ao matricial, temos:



[ L, ] [ﬁj(y2+zz)dm - q I xydm - ¢ I xzdm 1
m m m
L 2 2
[L]S = Ly = 1" Pl xydm + ¢ (x¢ + 2%)dm - r| 2zydm ( 2-8)
m Y m
L, ‘PJ xzdm = q yzdm + ¢ J (x + y )dm
\-. J n ‘m mn

Como sabemos, as integrails acima $ao os momentos e
produtos de inercia do corpo rigido em questao, isto e:

J (y2 + z2 )dm = I ; J Xy dm= I e assim por diantec.
m

X ’ X
o Yy

Portante pcdemos escrever a eq. (2-8) da seguinte [orma:

. i i
’- Lx IKP I)Cy 4 IKZ t ]
L | =]-1 T -1 r 2-9
, xy P , 9 iy (2-9)
L I p-1 _ g+ I
z Xz z zZ
i oL Y ]

Ate aqui, calculamos o momento angular de um corpo rf-
gido que, no caso, & o satélite, em relagao a um sistema de coor-
denadas generico (O, XS, Ys’ ZS). No entanto, como desejamos estu
dar a atitude do satelite, e interessante quec descrevamos a sua
dinamica em um sistema de coordenadas fixo ao mesmo. E, ainda, co
mo sabemos que todo corpo rigido possui treseixos principais de i

nercia, se escolhermos os eixocs coordenados coincidentes com esses

eixos, teremos os produtos de inercia nulos. Logo, fazendo



g» Yoo Zx) coincidir comos eixos principais do satélite (a ori

gem o passa a coincidir com o centro de massa do satelite), aeq. (2-9)

fica:
. _ - "
L] I 0 0 p |
X x
| = 9.
Ly 0 Iy 0 q (2~10)
|
L L J 0 0 I J T
z z
Como estamos interessados em sabar a iafluincia dos tor
©ues externos sobre a atitude do satélite, davemos relacienar o8

nesmos com o rmomenteo angular deo satilite. Sabemos que, para um ele

mento de massa de um corpo rigido a forga aplicada ao mesmo é:

Temos ainda, por definigao, que o torque sobre esse ele

mento de massa ¢ dado por:
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Portanto, o torque sobre o corpo rigido e:

-> - QP
T = J (R x R)dm (2-13)
m
€ como:
0.0 e e}

S Ex -RxRe+Bxf=Rxk (2-14)
ent:;o:

> d -+ 3 d ped %

T = Im ic (R x R)dm = Tc [ L:R x R)dm ] (2~15)

Logo, usandeo as eqs. (2-3) e (2-4), temos que:

{2-16)

Como estamos interessados em conhecer a atitude do sa
telite descrita em um sistema fixo a0 mesmo e como este Se move
em relagao a um sistema inercial, ao tomarmos a derivada do vetor
- R . . ~
L, deveremos considerar as derivadas dos versores, pois estes nao

tem diregao constante no tempo. Entao, de (2-4) e (2-6) temos:

S )
*s — X xg T gt zg
2 - - - -

= =- + 2-
Y £ x y xgT z P (2-17)
O -~ .
zg = S Xz = x.q - Y P

Calculando a derivada de E, temos:



e, substituindo (2-10) e (2-17) em (2-18), ficamos com:

Q - Q -~ 0 - - -
= X - + - +
L Ix P X + I)'q Y Izr 2 I}:p (ysr .a;Sq)

-X + Z + X - 3
+ Iyq ( e zsp) Izr(xsq >Sp)
1 y

e 2 Q - o + (I =I )1
xs[ I+ (I, - I )ar ] + 9 [ Lod + (1,1 )pr

v 8] - L . B
*z [ Izr + (Iy Ix)pq] {2-19)

I3
rt
&

Levando (2-19) em (2-16) e escrevendo em notagao

cial, obtemos:

— - s} -
. + {1 -1 r
X | Ip (1, y)q i
=+ 0 oo
2 Y =1 + (1 - [ Jpr i (2=-2G)
{ T ]5 yq ( bid z P |
0 |
17 I £ + (I - 1 Jpg |
L Z y X I
L J 4

0 conjunto de equacdes {(2-20) ¢ conhecido como "Equa-
¢des de Euler'". Elas nos dao, num instante t qualquer, o vetor
velocidade angular do satelite em relacdo a um referencial iner-
cial com a origem no seu centro de massa, descrito pelas suas compo
nentes p, q ¢ r no sistema de coordenadas coinecidente com os seus
eixos principais de incércia cem origem no seu centro de massa (Fig.
2.3). E imporrante frisar que estas equagdes supoem o satelite ser

um corpo rigido, ndo levando em conta quaisquer modos de vibracao

que ele possa apresentar.
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Fig. 2.3 - Sistema inercial (O, Xv, Yv’ ZV)

e sistema fixo ao satelite (O, XS, Ys' ZS)

Logo, usando essas equagoes, podemos verificar como mu

da a atitude do satelite no tempo devido a quaisquer torques exter

nos aplicados ao mesmo.

2.2 - TORQUES APLICADOS A0 SATELITE

Um satélite em orbita da Terra esta sujeito a varios

tipps de torques em torno do seu centro de massa, entre eles cita

mos:

- aerodinamico
- devido a pressao de radiagao
- gravitacional

~ magnetico
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carnp
ﬁ(a\niéa‘”\""" ’l
Yorque f 3o Terea d, o s magn tiico
\" 4 \ r,;., saldlle
)
LA

=%,
l.. ’ I i
3 -
5. Ry wrado
\ aerodindwicd

afou e radiando

®

Fig. 2.4 - a. torque aerodinamicoe/oudevido a pressao

de radiagao;
b. torque gravitacional;

c. torque magnetico,

0 aerodinamico ocorre quando o centro de pressao do sa
telite nao coincide com o centro de massa do mesmo, que & O caso
de satelites com forma assimetrica e areas expostas relativamente
grandes.

0 torque devido a pressao de radiagaov ocorre da mesma
forma que o aerodinamico. Apenas a origem do mesmo e que e dife-
rente e e devida a pressao exercida pela luz solar sobre as super
ficies do satelite.

Q0 gravitacional ocorre quando o centro de gravidade do
satelite nao coincide com o seu centro de massa, © que acontece
devido ao gradiente de gravidade, isto &, devido ao campo gravita

cianal nao ser uniforme.
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0 torque magnetico existe quando o satelite produz de
alguma forma am campo magnetico que vai interagir com o campo
magnético da Terra.Muitas vezes,o campo magnetico do satelite e
Xiste devido as correntes elétricas nos equipamentos eletronicos
carregados pelo mesmo ou, ainda, devido as correntes de Foucault
induzidas nas partes metalicas do satelite causadas pelo seu des

locamento dentro do campo geomagnetico ( ZONOV, 1960).

Tgrqug
{dima.cm)
i0* \\
ll}* r - Te

i Ta
w0t \ Ta

10
g - ﬁ\ . - h(%m)
|0" 100 Goo looa Aoco
=L
[1e] Tr
“"N-.‘_____ TA
_Fig. 2.5 - Torques em um satélite da Terra em fungao

da altura h da orbita; TG torque gravita-

cional; TA torque aerodinamico; TB

magneético; TR torque de radiagao solar;T

torque

M
torque de impacto de micrometeoritos,

( Fonte: Beletskii, V.V, - "Motion of
an artificial satellite about its center
of mass": pag. 26, Israel Program for

Scientific Translation, Jerusalem)

0s torques poderao agir como perturbagoes ou poderao
ser utilizados intencionalmente e convenientemente para o con-
trole da atitude do satelite.A fig.2.5 mostra a ordem de gran-

deza desses torques como fungao da altura da Orbita do satelite.
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No nosso caso, iremos supor inicialmente que apenas o
torque magnetico vai agir sobre o satelite e de uma maneira co-
nhecida, imposta por um sistema de controle de atitude, que vai
tentar apontar um dos seus eiXos em uma direcao determinada. Pa-

ra tanto, falaremos do campo magnetico da Terra.

2.3 - CAMPO MAGNETICO DA TERRA

Em primeira aproximacao, o campo magnético da Terra po
de ser representado por um dipolo magnetico ﬁT’ inclinado de]10,7
em relacao ao seu eixo de rotacao e passando a 436 km do seu cen
tre, conforme a Fig. 2.6 abaixo (ABADIE; WHITE et al, 1961; HODGE,
1964). 0 sistema de coordenadas G e fixo em relacdo a Terra com o
eixo XG coincidente com ¢ eixo de rotacao da mesma e 0 eiXo Z

G
passande pelo meridiano de Greenwich.

X
IG
| &y
6,
Fig. 2.6 Flaess — 7~ 2, (Greemunch)
M, = 8,06 x 1022 a,m?
& =+ 11°,7
8]
o
YG (xo = = 69 » 0
r. = 0,436 x 10%n

§y = + 74°,4

ay = + 1507,9
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Utilizaremos aqui a mesma notacao de Abadie, assim como OS
dados fornecidos pele mesmo.

Neste sistema {(G), temos:

- cos$
o
> 1
M = M -
[ T JG T senéCl sena (2-21)
- send cosa
0 o
e ainda
cosd
i ?C ]G= T, ~sendy senay (2-22)
] send) cosa; |

0 vetor potencial magneticc em um ponto M{vide Vig.

2.7) & dado por:

-
1 i
— uo - 11 . ¥ o
AL = — b —) = =— x 2=23
r 7 oow My * V(5 =gy Hpow *3) ( )
M !
onde: yo =4rx 10 7 henrys/metro
£% om oo - ¥ (2-24)
Nt M c
ierG
w e
r_.“
F - P_ZG
Fig. 2.7
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Consideraremos agora, um sistema V com ¢ eixo Xv coin
cidente com o X, mas com o0s eixos Yv e Zv fixos no espago. Nao
consideraremos aqui o movimento de translagao da Terra em torno
doSol e trataremos o sistema V como se fosse imercial ja que es

sa translacdo nao tem muita influEncia sobre a atitude do saté-

lite.
XgE Xy
1+
Wy
Zg
=0
F -7
(=
Y, Ye
Fig, 2.8
Portanto,de acordo com a Fig. 2.8:
X, | 1 0 0 11 % |
Yv | 0 cosBG - senBG YC (2-25)
2v 0 senGG cosBG ZG
onde:SG = wT(t ~ to) + eGo (2-26)

t = instante da primeira passagem do sateélite pelo perigeo
8. = e =

Gy BG m t t0
wp = velocidade*angular da Terra em torno do seu eixo de ro

tagao.
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Escrevendo, ainda, que:

*
XM
>
* = * -
(=31, T (2-27)
*
25
e que: 1 0 0 M
M. ] = o 8. ~-s T Mx (2-28)
[ T, cosb en . . T g = y
0 senﬁG cos o Mz
podemos fazer o produto vetorial de (2-23), obtendo:
* - *
Msz MzYM
[ ] =k L, M_X% M _Z* (2-29)
Ty 4y rg z'M = x M
x - *
l M YE - MOXE j

. ~ - - >
0 vetor indugao magnetica B, que representa ¢ campo

magneético da Terra e sobre o qual estamos interessados, e dado

por:
3

et g

3%
v
=9 x [A.] onde V. = | —— (2-30)

T ' v 8Yv

3
| 3z

v

Substituindo (2-29 em (2-30) e fazendo ¢ produto veto

rial, temos:



* = * * - %
r 0 (MxYM %EXM) _ 9 (szM sz )
*3 *3
3Yv rf QZV r
M 7% — Y& % = *
[Eb] - HO ] (_X?M MZ M) _ _9 (MXYM MyxM)
T 4T 3z k3 3 X r*3
v v M v
* % k = *
3 (sz _ sz ) - 3 (M ZM MZYM)
* %
| axv rM3 aYv rMB

Para calcularmos as derivadas parciais acima,

calcular as derivadas parciais de rg=3 , isto e:

3X*
_L 1 o - 1 . 3 %2 %2 *2 1]2 - - M
7. (TET) ST TR 37 [(xu YR vy ) TES
v M v M
3 1 3y
e, da mesma forma: v (;;?) = - %
v M M
*
(L, 3z
% 3 -
Ly rf rks

Utilizando os resultados

das de (2-31), obtemos:
r 3Y§ Mx BZg Mx
(=g (M _Y*-M X*)+ =1 (M_X#*-M Z#)-——=}
* 3 * % 3
rMS x M y M o rMS z M x'M 31
[+ J bo 32& M 3X§ M
. A - * _l? - * o )=
BT 4n { r*s(Msz MZYM)+r* P r*S(MxYM M XM) r*3}
v M M M M
IXx% Mz 3Y§ Mz
- * = x -{- * - ) m ——
L{ rﬁS(szM MXZM)+?§3}{ ?ﬁg(ﬁsz MzYM) rﬁa}j

19

(2-31)

devemos

(2-32)

{2-33)

(2-34)

acima e resolvendo as deriva



20

[oM + =2 * * - # % A - %) 1]
X ?ﬁr {YM (MyXM MxYM) * ZM(MzXM MRZM)}

D L 3 7% * — * % % - * -
T-r—b;fl'g' ZMY + r{&Z {ZM (MZYM MYZM) + }%‘[(MXYM MyXM)} (2-35)

3
* * = * * - *
2Mz * ?ﬁz {Xﬁ (szM MZXM) * YM(Myzﬁ MZYM)}

-

Tomando apenas a primeira linha da matriz da eq. (2-35),

podemos escrever:

3 3
- *2 *2 * * =
M {2 i (Y42 + 252 )} + == XE (M YE + M 2%)

M y M
3x§2 3 3x%
- —_— - T *2 x2 *2 * %) =
M {2 + rﬁ2 —%3 (xM + YM vz Y1+ ;;T(MyYM+MzZM)
M M
3xx2 3x%
= - *® * =
M (r§2 1) + %7 (MyYM + M Z5)
M
3x§
= * *x * -
rgz (MxXM ¥ MyYM * MzzM ) Mx

Se fizermos o mesmo com as duas outras linhas, obtemos

finalmente o campo magnetico da Terra no referencial inercial V,da

forma simples abaixo:

3IX* ]
M (M_X* + M Y* + M 2%) - M

the x M y M z“M

3Y*®
-
B = Ho Iy} * * %) - -
[ T]v 4"rﬁ3 rﬁz {MxxM * MyYM M MzzM) My (2-36)

32&

* * *) =
_rﬁz (MxxM * MyYM * MzzM) Mz J
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onde, substituindo (2-21) em (2-28), temos ﬁT dado no referencial

V por:
I Mx ] i -cosdo i
[ﬁT]v = My = M, sendo sen(oo + 6c) (2-37)
| M _ —senbo cos(ao-rec) )

Este modelo de dipolo magnetico & bastante satisfato~
rio para os objetivos deste trabalho. No capitulo 4 explicamos co
mo ele foi simulado no computador digital.

Existe, alem disso, um modelo mais sofisticado no qual

- - - . -~ . - . .
¢ campo B ¢ dado por uma serie de harmonicos esfericos cujos coe

T

ficientes sao determinados atraves de medidas experimentais (vide

Refs. 7 e 8):

-5
(Bplg = uo vy, (2-38)
onde:
- {1 ﬁi m _a.n+l m m -
UT a > Pn cosB. (r ) .{gn cos(mh)+hn sen{mXx) }(2-39)
o=l m=0 M
e
Pz. cosB sao multiplos de fungoes associadas de Legendre
m

m - A . . .
8, e hn sao coeficientes gaussianos determinados experimen

talmente.
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2.4 - TORQUE MAGNETICO SOBRE 0 SATELITE

Como se sabe, o torque resultante da interagao en-—

tre um campo magnetico ET e um dipolo magnetico M & dado por:
- - -
T=Mx B (2-40)

J2a que vamos estudar o controle da atitude do satéli
te atraves da geragao de torques magneticos de uma forma desejada,
gostariamos de ter o torque descrito no sistema de coordenadas do

- . . - b . .
satelite e, para 1sso, hasta termos M e BT descritos neste slste~

- - . . - r
ma. Em geral, ja se tem M no sistema do satelite, mas temos que

-

fazer a transformagao de Bp do sistema V (inercial) para o siste

ma S (do satelite). Portanto:

BX |
+ >
= . - Y -
[BTIS u_sv [BT]u B (2-41)
BZ
o
e: MX
[ﬁ]S = | My (2-42)
MZ
Q11 gl2  g13
SV sV sv
[l_ = EZI 2_22 9123
onde: sV sv sv 5V
¢ 31 232 033
5V sv Sv

¢ a matriz de transformacao de v para s.



0 torque magnético no sistema S E, portanto:

MY.BZ - MZ.BY
(), =[%]_, x [B], = | Mz.BX - Mx.B2
MX.BY - MY.BX

23

(2-43)
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CAPITULO 3

CONTROLE DA ATITUDE DO SATELITE UTILIZANDO O CAMPO MAGNETICO

DA TERRA: CONTROLE PASSIVO - CONTROLE ATIVO - MODELO PARA SI

MULAGAO

No Capitulo anterior foli mostrado como a interagao entre
um dipolo magnético no satélite e o campo magnético da Terra gera
um torque em torno do centro de massa do satelite e de que forma
podemos descrever a dinamica desse sistema.

Como nos queremos controlar a atitude do satelite deve
remos fazer com que ele gere um dipolo magnetico adequado de for
ma que o torque resulranre leve o mesmo para uma atitude desejada.

Existem diversas politicas utilizadas para gerar o di
polo magnetico. Podemos dividi-las em controle passivo e controle

ativo.

3.1 - CONTROLE PASSIVO

Neste caso o satélite leva consigo um ima permanente
que faz aparecer um dipolo magnético de magnitude constante e fi
xo em relagao ao satelite, isto &, com suas componentes descri-
tas no sistema fixo ao satelite, MX, MY e MZ, constantes,

Em uma aprimeira aproximaqao no plano, o sistema acima
se comporta como um de 22 ordem sem amortecimento ja que, a par-

tir da eq. (2-43), temos:



convirja para uma situacao em que B

25

T =-uo HT M send (3-1)
5
M
8
Fig. 3.1

=
]

momento de dipolo magnético do satélite

BT = ”o HT = campo magnetico da Terra
- - —+
§ = angulo formado pelos vetores M e BT
Portanto, para pequenos angulos:
T Qo
= - 3 =
LR HT MS§ =1 §
Ou
. 1§ +p H.ME=DQ0
o T

I = momento de inercia do satelite em torno do eixo de revo-
lugao
Para que o sistema nao fique oscilando indefinidamente e

¥ b

T || M, que @ o desejado, intro

duz-se um amortecimento no sistema que pode ser feito de diversas

Podemos citar o amortecimento por correntes de Foucault e

o amortecimento por histerese.

por histerese (ABADIE), o amortecimenta

No caso particular do sistema passivo com amortecimento

o tum modelo simplificado, e
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‘Jafras de aw\or%to'\wudo

Jmo?
magnetite
b Taclite

v §
dgz - - W (Hy sen do) (3-2)
2n sendo v p H_ M I
o T
V = volume das barras de material ferromagnético onde

ocorrem as perdas por histerese.
W (Hm) = perda por histerese por unidade de volume e por
ciclo simetrico em relagao a origem, com campo maxl

mo aplicado H

§o = amplitude do movimento.

Levantar um modelo matematico completo deste tipo de a-
mortecimento e bastante dificil, ja que o movimento do satelite
no espago & de tal forma complexo que os "ciclos” de histerese sao
assimetricos em relagao a origem e nao sao curvas fechadas (vide
Figura 3.3)

Alem do mais, também e dificil se saber o gquanto das
perdas deve ser relacionado wn adiminuiqao da e¢nerglia cinctica em

torno de cada um dos eixos do satélite.
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Fig. 3.3

Sobre o controle magnético passivo, indicamos a leiturados
trabalhos de ABADIE e FISCHELL. Indicamos, ainda, os livros de
CULLITY (1972), BOZORTH (1956) e HECK (1974) sobre ferromagnetismo e
materiais ferromagnéticos.

As vantagens de um sistema de coutrcle passivo sao a sua
simplicidade, pre¢e e confiabilidade.

Em oposi¢do, temos uma baixa precisado de apontamento; a
atitude fica determinada a priort {(antes do lancamentc do satélite)
ao se fazer a montagem do imd permanente que ¢ levado no mesmo, ndo
havendo mais a possibilidade de se alterar a sua atlitude quando em
orbita: o satelite perde energia cinética de translacao devido as
perdas por histerese, mesmo que as oscilagoes ja sejam pequenas, o

que € uma causa a mais para fazé-lo perder altura.

3.2 - CONTROLE ATIVO

Existem diversas maneiras de se fazer o controle magne-
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tico ativo. Tudo depende, basicamente, da forma como sac escolhi-
dos ou definidos, os sinais de errvo (fig. 3.4). Citamos aqui tres
maneiras. A primeira, a que simulamos neste trabalho, foi desenvol
vida por White et al (1961). A segunda, foi usada no sistema de
controle de atitude de um foguete sonda (Aerobee) proposto por
Hansen et al e a terceira, nds propomos aqui como um possivel méto

do a ser usado.

sl

Geragie B,

Conl rolador o " -

t de .M (" “‘5.)
IM

O RE—— re==Ga-uy

—t

Dindmica [y -
L T -mxﬂ: 1

P\t?ui&cia

Procura do Satélite | i Intaragla) ¢ By
| A
Fig. 3.4

Como o torque magnetico e dado pelo produto vetorial de

. -+
M po e a

por BT’ ¢ claro que ele sera sempre perpendicular a estes dois

:

veto . ica
res. Isto nos traz uma restrigao sobre a forma de gerar o tor
que de controle ja que, a principio, estamos restritos a um plano

. -
perpendicular a BT (fig. 3.5).
‘ —

Esta restrigac e equivalente a satisfazer a seguinte

equacao:
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(3-3)

isto &: TX BX + TY BY + TZ BZ = 0

onde:
TX BX
4], = | eliy] - [y
TZ s BZ

Com esta condig¢ao, imposta pela propria natureza da in-
teracao magnetica, ficamos impedidos de submeter um dos trés eixos
a uma desejavel lei de controle. A componente de torque nesse eixo
sera uma combinacdo linear das duas outras. Isto significa que po-
demos efetuar o controle do apontamento desse eixo para alguma di-
recdao sem, no entanto, poder conttrelar a atitude em torne dele. Su

pondo, sem perda de generalidade, que aquele sejaoceixo X , tem - se
=

da eq. (3-3):

TX = - (TY.BY + TZ.BZ) (3-4)
BX

E clarv que, se pudessemos fazer um controle completo nos

trées eixos, desejariamos que o torque fosse dado por:

TX G (s) . AX
(T], = | 1Y | = [G,(s) . a¥ (3-5)
TZ 63(5) .« AZ

onde AX, AY e AZ sd0 os sinais de erro que veremos adiante e Gi(s),
Gz(ﬂ) e Gj(s} sao conrroladeres (PI, PD, PID, otc.)}. Mas devido a

(3.4), so podemos fixar duas equacses, isto e:

TY = Gz(s), AY

TZ = G3(S).Az
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Por simplicidade, vamos fazer Gz(s) = G3(s) = G(s).
Ficamos entao, com:

TY = G(s) . AY

TZ = G(s) . AZ (3-6)
Lembrando, da eq. (2-43), que:

TX = MY.BZ - MZ.BY

Tyl = |MZ.BX - MX.Bz (3-7)

TZ = |MX.BY - MY.BX

e, ainda, que escolhemos o elxo XS para obedecer 2 eq. (3—&),fl

- - -+
camos c¢ow dpends duyas cguigees PAra As tres componentes de M.

+

Portanto, temes a liberdade de impor mais uma condicac sobre M.
White et al. citam duas condig¢oes, com seus respecti-
vos atrativos, que nos dao duas formas diferentes de gerar o di

- -
polo magnetico M:

a) M.B,. = O (3-8a)

. - B -r
portanto minitmizande |M’. ovogque pode resultar caoum o menoer cunsame

de energia pelo sistema de controle;

1
o

b) MX (3-8b)

o que & uma economia de espago e peso, pois temos apenas duas

bobinas (MY e MZ).
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3.2.1 - CALCULO DE M PARA A CONDICAO M.B, = 0

Para a restriggo (3-8a), temos:

MX.BX + MY.BY + MZ.BZ = 0

e, devido as equacgoes (3-6) e (3-7), podemos escrever:

1

MZ.BX MX.BZ G(s).AY

MX.BY - MY.BZ G(s).aZ

De (3-9) ¢ (3-10) tiramos:

3 - -
ux = - MY.BY + MZ.BZ)

BEX
_ MX.BY = G(s).AZ
Y = BX
M7 G{s).AY + MX,DBZ
BX
Portanto:
MY = _[(MK.BY - G(s).AZ)BY _ (G(s)AY + MY.BZ)BZ]
BX? By 2
2 '2 Y L
- Mx (1 o+ BY o BZT ) oy | AZLBY AY.ZA ]
sx2  3x? BX™ BX J

o MX = G(s) >

AZ.BY - AY.BZ
B

(3-9)

(3-10)

(3-11)

(3-12)
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onde: 32 = BX2 + BY2 + B22

Temos, tambem, de (3-10) e (3-11):

BX 2

my = 8(s) [AZ.BY - ay.Bz .o _ . ]
B

G(a)

o.a MY - =
BX.B2

[AY.BY.BZ + AZ(BX? + BZZ)] , BX # 0 (3.13)

Da mesma forma:

mz = 8¢8) oy , pz AZ.BY - AY.BZ
BX 3
B
- Mz = S50 T Av(ex? + BYZ) + AZ.BY.BZ | , BX 4 0 (3-14)
BX B?

Neste tipo de controle, quando BX + 0 temos que
|MY| e |MZ| + = ., Na pratica, teremos uma saturacao em MY e MZ

mas o sistema fica,ainda que parcialmente, gsob controle de MX.

3.2.2 - CALCULO DE M PARA A CONDICAD MX = 0

No caso da restrigao (3.8b), temos da eq.(3.7)

TY = MZ.BX = G(s)aAY
(3-15)
TZ =-MY.BX = G{(s)AZ



23

AZ
Logo: MY = G(s) BX
(3-16;
AY
MZ = G(s) 3% BX ¥ 0

Este tipo de controle & mais simples que o anterior ha
vendo a necessidade de se conhecer apenas BX. Nota-se, tambem que
MY depende apenas de AZ e, MZ apenas de AY, sendo portanto desa-
coplados entre si. Observa-se, entretanto, que MY e MZ saturam

quando BX +~ 0 e perde—-se, nesta situagao, 0o controle sobre o sa-

telite,

3.2,3 - CALCULO DO ERRO DE ATITUDE

Na equagao (3-6)escrevemos as torques como fungoes dos
sinais de erro AY e AZ. Faltanos,agora, definir quem sac estes si

nais e, como ja haviamos dito, citaremos agui trés formas de faz

o

lo.

3.2.3.1 - PRIMEIRO METODO

0 primeiro metodo, tratado por White et al (1961) consiste
em se usar come sinais de errvro os deslocamentos angulares om torno
dos cixos do satelite (Fig. 3.6) tais que o levem a2 posicao {ou ati-
tude) desejada. Supomos, '"a priori’”™, que estes deslocamentos angula-

res sejam pequenos.
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Zs
-y,
s
/s
/
ra
/
Ag 7
/
N Ay
XS ' 4
Xe
Fig. 3.6

E interessante notar que nessa definicao (pequenos desloca
mentas), o= dngulos AY ¢ AZ sde medidos em qualquer sequencia, isto e, AY
edepets AZou vice-versa ou, simultaneamente os dois, Sabe-se, entretan
to, que dois deslocamentos angulares em torno de um ponto nao
sao comutativos. Mas no caso de Engulos pequenocs, a definigao a-
cima pode ser usada ja que, neste caso, eles independem da ordem
em gue sao medidos.

No caso de angulos grandes, a definigao acima fica in-
completa mas continua sendo um metodo valido de controle onde de
vemos definir em que sequéncia sao feitos os deslocamentos angu-
lares AY e AZ. Se fizermos, em primeiro lugar, o deslocamento AZ
e em seguida, o deslocamento AY, estes coincidem com dois dos an
gulos de Euler (vide Apendice A e Ref. 1ll) que relacionam o sis-
tema dc¢ coordepadas Tixo an «atelite com o sist.made conrdenadas

de referencia (Fig. 3.7), isto é:
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AY = eRS

(3-17)

AZ = TRS

Zg

—— oy —

£

Fig. 3.7

Nota-se que, para situacoes em que AY e AZ assim defini

dos sao pequenos, eles coincidem com AY e AZ definidos na Fig.3.6,

3.2.3.2 - SEGUNDO METODO

0 segundo metodo, rrarado por Hansener al, consiste ¢m =e me
dir o erro de posigao entre o satélite e a referencia pelos produ-
tos vetoriais entre dois pares de versores correspondentes (Fig.,3.8)

por exemplo:
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+ ol
E, = ¥4 x yp = sen 6, E,
(3-18)
= .
E, =z, X zp = sen 82 E2
Ze, }Zs
=
Ze b
Yo o
|
il -y - Y
Xa
E,
Xe -
®  Frig. 3.8

Para minimizar o erro de atitude deve-se aplicar um tor

- R - - - - -
que no satelite que e fungao de E, e Ejye Poderiamos escrever, por

exemplo:

T = G, (s) E (3-19)
onde os controladores GA(S) e GB(s) sao escolhidos de forma a oti
mizar a resposta do sistema.

Escrevendo a equagao de transformagzo do sistema do sa-

telite para o de referencia, temos:



onde Léé

Portanto:

1 12 13

s *Rs  ‘mrs

- 21 22 23
'ks  *rs  *ms

31 32 33

*rs  *rs  “Rs

e teriamos de (3-19), (3-21) e (3-22):

(%],

= [TY| =

[Tx

TZ

[ 23 _
GA(s)ERS CB(S) [

31
GB(s) RRS

- 21
GA(S) QRS

xS yS zS
0 1 0

221 222 223
&S RS RS
Xg Ys 23
0 0 1

31 32 33
Lrs '8 *Rs

32 7

RS

sao 08 elementos da matriz [LRS'

31 ~
£RS ¥s

- 02l ~
ERS Zg

- 32 -
RS X
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(3-20)

(3-21)

(3-22)

(3-23)

No entanto, devido a equagao (3-6), devemos escolher apenas as

leis de controle de TY e TZ. Devido ainda a (3-6), devemos Fazer GA(S) = GB(s)=

= G(g).



\-
bopog Y = G(s) 27
Ry
o
- - q"f}
- b M
T2 =-G(s) &2}
)
vonda e i1
e AY = e
Luw
. . |r‘_’" —‘_‘/
VAR
s
L S g teaeete <y g s
A A ST DI ION u Y

0 metndo que propomos aqui como uma possivel forma de se fa
zer o controle de atitude, se baseia no teorema de Euler que diz: o movi
mento de um corpo rigido com um ponto fixo 0 de uma posigdo, definida pe
lo sistema S, para outra, definida pelo sistema R, ¢ uma rotacdo de um an

gulo !.lao redor de um certo eixo ZE (ROBINSON) .

Zs
i
‘ R
E ze
i > A /
> [ v -~
R o f /ky
- 4
- : .
- 4
. P
o  ——— L B ]
/// \\ Y;
// ‘\
~ \
// ‘\
. \
P
X, '
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Ao se fazer a rotagdo em tormo de ZE’ nota-se que um certo ve
tor [X, Y, Z]; (no sistema R) passa a coincidir com um vetor
(X, Y, Z]E (no sistema S) e as componentes em R do primeiro
vetor sao iguais as do segundo em S.

Podemos, entao, transformar ambas os vetores dos seus sistemas
respectives (R e S8) para o sistema E e, neste sistema, fazer a

rotagao de um deles, de um angulo u. Fazendo a transfor-

magao de R para E, temos:

Xl X
Yl =[LER Y {3-26)
-31_ 1

Fazendo o mesmo de S para E:

X, [ %

N -2
Y2 s Y (3-27)
-22_ Ilz -

Podemos, agora, girar um dos vetores (por exemplo o do
sistema R)em torno de Zg,para faze-lo coincidir com o vetor do sis-

tema 5. Escrevemos, entao:

Xz [cos u sen W 0] -X11
Y,| = |-sen u cos u 0 Y, (3-23)
L22 0 0 1 Zl

i L ) I
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Substituindo (3-26) e (3-27) em (3-28):

X [cos , sen p O] [X ]
D_ES Y| = |=sen uy cos p O [LER Y
2] L 0 0 1] 2
[ cos U sen u 0] 1 0 0]
N il
A Eg |~sen W cos u 0 ER = |0 1 0 (3-29)
| 0 0 1] |0 0 1
Como a matriz que relaciona os sktemas R e § & conheci
da, @& interessante usarmos a seguinte relacao:

-1
D_ER D_ES = D‘Rs (3-30)

Se multiplicarmos a equagao (3-29) pela (3-30, obtemos:

cos sen py O 1 0 0
-1
- -1 =
ES sen u cos py O [LER[J_ER Dﬂﬁs 0 1 0 D‘RS
0 0 1 0 0 1

cos sen i 0

-1
S D_ -senu cosp O [L. = [L {(3-31)

ES ES RS
0 0 1

Considerando que:



ES

1

A

(400

RS

12
RRS
22
£RS

32
RRS

¢ fazendo a multiplicagao das matrizes na eq.(3-31),

seguintes equagoes:

[(géé)z + (géé)z]cosu . (EEé>2 -

11 412
Ugs g

1} 413,.,21
(gs-tpg*iig

11 412,,.21
(EES.RES+RES

1242 22y2
[(}dr2 + a22y?]

12 ,13
(RES‘EES

11 413,021
(2E5.£E5+1ES.

12 ;13,,22
(2E5°EES+£ES‘ 23

1242
[(iEg) + (gég)2]

2
.R’E

22 o2
+R .£E

g23

3

22 .21
*igse*Eg)

22
.QES)

3
g

23
JI'ES)

)

cosy

cosy

cosp

cosy

cCosy

cosy

cosy

cosu

+

+

+

+

+

+

+

-+

RS

Gt alh
R
O
W32 = 1

R
Rz
R

(2

33y2 o 433
ES) RRS

senp

senp

seny

seny

senp

senu

31 432
¥ £ES‘£ES

31 433
* 2ES‘RES

31,32
* LestEs

32 33
¥ £ES'RES

31 433
* fEs tis

32 233
* RES-Yig

= 2‘21

RS

= 212

RS

= 932

RS

= 213

RS

= £23

RS
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chegamos as

(3-32a)

(3-32b)

{3-32¢)

(3-324)

(3-32e)

(3-32£)

(3-32g)

(3-32h)

(3-321i)
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Como sabemos que:

()2 + (ZD2 + 1lH?2 =1 (3-32a)
1242 2242 322 o
(Lgg?< + (gg)© + (5g) 1

(3-32b)

13y2 2342 13y2 - -
(ﬁES) + (zES) + (QES) 1 (3-32¢)

entao, de (3-32a) e (3-33a), (3-32e) e (3-33b) e, ainda, (3-32i) e(3-33c¢},te-

mos gque:
gll - cosH
31y2 o _RS__ " -
L;; - cosy
32y2 - -
(KES) 1 - cosy (3-34b)
i%g - cosy
33y2 - B2 3-34
(QES) 1 - cosy ( c)
= . 3142 3242 332 2 -
Sabemos, tambem, que: (RES) + (RES) + (EES) 1 (3-35)
entao, de (3~34) e (3-35):
112 . 22 - 33 .
RRS cosy RRS cosy . RRS cosy B
1 - cosp 1 - cosy 1l - cosu

- COSU= RS Rg RS (3-36)




De (3-34) e (3-36), tiramos que:

11 _ 922 - ;33
(1312 . L+ 2ps = *rs ™ Mg
ES 3 - gll _ 422 - 433
RS ~ RS RS
- g1l 4 g22 - 433
(132)2 = L - g5 * *ps = *gs
ES - o1l _ 22 _ ;33
3= 2gg ~ RS T *rs
1 - gll - 922 4,33
(133 = RS ~ RS RS
ES 3« gll - 922 ;33
RS RS RS

Extraindo mais algumas

nhecer os cossenos diretores 2%

rotagao ZE,e oangulo u. No entanto, teremos ainda quatro maneiras de

1
S »
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{3-37a)

(3-37b)

(3-37¢)

relagoes das equagoes (3-32), podemos co

32
LES

e £33

zer a rotagao (vide Fig. 3-10), ou seja:

| eixo de rotagao angulo
+ ZE u
-z, 360° - u
2y u - 360°
- ZE - U

Fig. 3.10

pa » que dao a posigao do eixo de

fa
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Deve-se, portanto, fazer duas restrigoes para se ter uma unica for
ma de se fazer a rotaqio. Por exemplo, podemos nos fixar em rotagao apenas em
tornode+Z; e, ainda, fazer o angulo de rotagao ser aquele que tenha o menor

modulo entre as duas possibilidades, isto e:

k= angulo de rotagae = min (|u|,{u - 360°|). (o sinal correspondente)

Enfim,podemos definir o "vetor de erro" por:

E = w.gdl 3 32 3 33 2 3-38
E = «-(lgg X5 * 255 ¥g * g5 2¢) (3-38)

Para um caso geral, poderiamos escrever o torque a ser gerado da

seguinte forma:

. A .
[ Tx G (s) . 23t
(7], = () = cfey(s) 222 (3-39)
33
TZ G3(s) -5
L I .

mas, para torques magneticos, nos ja vimos que existe a restrigao dada pela

equagao (3-3) e, portanto, da forma como escrevemos na eq. (3-6), temos:

TY = G(s)- K-aig

(3-40)

TZ = G(s). K-E%%

e o TX e dado pela eq. (3-4).
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Logo:

.
-
1

sl
=
(¥3)
[\
=
~
]
Fa
=
s
w

(3-41)

3.3 - DIMENSIONAMENTO DAS BOBINAS

Para se gerar um momento de dipole magnético no satée-
lite, costuma-se usar bobina sem material ferromagnético, isto &,
com nucleo de ar ou vacuo. Se a bobina tem N espiras, area A

e por ela passa uma corrente I (Fig. 3.11), entao:

M=0NATILHRS (3-42)
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No caso de uma bobina com segao quadrada e lado b, temos:
M =N b? I (3-43)
onde: M = |M]

Se a area da segao transversal do condutor & S e a sua

resistividade € p , entao a resistencia da bobina & dada por:

R = ﬁ_EEE_E (3~44)

Logo, a potencia dissipada na bobina e:

s py2 o 4L b N M2
P RI S CNE ol
. p o= b 0 M2 (3-45)
" S.b>.N

Num satelite, ha o interesse de se saber a relagao entre
a potencia dissipada e a massa de condutor por bobina. Por isso, va-
mos escrever (3-45) em fungao da massa m da bobina.

Sabemos que:

m = 6 v (3-46)
onde: § = massa especifica do material condutor
v = 4NbS = volume de material condutor na bobina.

De (3-46), tiramos que:

m

S = %68 (3-47)
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e substituindo (3-47) em (3-45), temos:

2
P = 4o M

T mbz (3-48)

Na pratica, os valores de M sao da ordem de 10 Am?. Se

for usado um condutor de aluminio, pS§ = 7,6 X 10-5 SKg/m?

em uma bobilina com b = 1m

e massa de condutor m = 0,5

Kg (deve-se verificar, tambem, a massa de 1solante), entao:

P = 0,24 W

Se considerarmos que temos uma massa de isolante da mes

ma ordem de grandeza que a massa de condutor, teremos uma poténcia

dissipada em tormo de 250 mW. Kg por bobina.

3.4 - MODELO PARA SIMULACAO

0 sistema de controle de atitude ativo apresentado no

item 3.2 pode ser resumido no scguinte diagrama de blocos:
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i
By
(MEBICAD)

|

CALCULO DE b ) —
M=) ArAz,6(s) n MxBr By
I
e

[ |
THTERAGCAD |

X

BX,8Y,82, B !

e ]

AY AZ T

N A CALCUL O DINAMICA +
= NCI Y +
e Jro creo [P 2lbo sisTema | T
A SAYELITE -
PoSI¢AD PE ATITUDE (€a- de EULER) (PERTURBAGAG )

Fig. 3.12

Neste trabalho, resolvemos simular o sistema de contro-

le ativo utilizando o sinal de erro definido no Item 3.2.3.1 e a

restricao 3.2.1 (M . ﬁT = 0)

3.4.1 - CONDIGOES INICIAIS DE POSICAQ E VELOCIDADE

Para a integragao das equacoes diferenciais de Euler,
eq. (2-20), devemos conhecer os valores iniciais (em t = tg) das
velocidades angulares do satélite em relagao ao sistema inercial,

descritas no sistema de satelite, isto &, p, q e r e, ainda, a

sua posicdo angular inicial em relagao ao sistema inercial, i.e, a

matriz EL

5V
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E facil visualizar as velocidades angulares p,q e r e,
por isso, os seus valores iniciais poderao ser dados desta forma
sem dificuldades. Entretanto, a matriz U‘SV & algo que nao nos da
ideia imediata da posigao do satélite. Como estamos interessados
na sinulagao da atitude do satélite em relacao a uma referéncia,
prefeririamos, ainda, dar a posigao inicial do satélite pela ma-
trizn_RS . No entanto, a visualizac¢ao continua dificil, Por isso,
achamos interessante dar a posigao inicial do satélite pelos angu
los de Euler ?RS’ eRS’ ¢RS e, como sabemos, a matrizllﬁv, que e

necessaria para a integragao da eq. (2-20), pode ser obtida por:
.. I I (3-49)
SV RS RV

onde [th & obtida a partir dos Engulos de Euler V¥ e e ¢

RS* “RS RS

(vide Apendice A e ref. 11) pela equagao:

(cosdlRs cos&Rs) (sena,bRS cos8__) (-send )

RS RS

L .

T (coszSseneRS Sen¢Rs-seansC°S¢Rs)(5eansseneRssen¢Rs+C°S¢RSC°S¢RS)(COSSRSSQH¢R§

-

- - o
(coszSsenGRS cos¢RS seansseneRS)(seanSseneRScos¢RS coszSsen¢RS)(cos RSCOS¢R§J

(3-50)

e[lﬁv e obtido da mesma forma a partir dos angulos de Euler ¢ 8

rv’ Prv © %Ry Aue

dao a posig¢ao da referencia em relagao ao sistema de coordenadas inerciais.
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3.4.2 - VALOR INICIAL DE M

Nas eqs. (3-12), (3-13) e (3-14) ohservamos que o momento
de dipolo magnético e uma funcdo de AY, AZ, BX, BY, BZ e B, assim
como das derivadas dos mesmos, A%, &%, ﬁ%, ﬁ%, ﬁ% e ﬁ, As derivadas
sao necessarias devido ao termo derivativo de G(s) (veremos adiante
que G(s) deve ter um termo derivativo para intvoduzir um amorteci-
mento no sistema). Como & simulacao é feita em computador digital,
podemos calcular a derivada das fungoes acima por metodo numéricofi
zendo simplesmente:

f(x, ) - f(xi)

o 1+ 1

£(x) (3-51)

X . - X.
L+ 1

No entanto, no instante inicial nao e possivel aplicar es
te metodo e, por isso, devemos calcular as derivadas analicticamente.
Como estamos usando a definicdo de erro do item 3.2.3.1, cemos, ve-

escrevende a eq. (3-17), que:

g
AY = RS
(3-52)
AZ = RS
onde " o ¥ sdo angulos de Euler
RS RS . )
De acordo com o apendice A e Ref. 11, as derivadas dos

angulos de Euler sao dadas por:



AR |
wRS 0 (secSRS sen¢RS) (seceRS cos¢RS)
) +R/8 :
BRS - 0 (cos¢RS) ( sen¢RS) [u 1R {3-53
o]
¢RSJ 1 (CgeRS sen¢Rs) (thRS cos¢RS)
P
P
~R/S r
onde: [ ! ]R = 14, | “Hss |4 (3-54)
r r
r

e pr, qr e rr sao as velocidades angulares da referencia em rela-

¢ao ao sistema de coordenadas inercial, descritas no sistema de co
ordenadas definido pela referencia. O caso mais simples & aquele

em que a referencia e fixa em retacao ao sistema inercial (isto &,
P, =4, =T, = 0). Outro caso e quando o satelite estd em orbita
circular em torno da Terra e deseja apontar o seu eixo XS para o
centro da Terra. Isto equivale a termos o eixo XR da referencia apon

tande para o centro da Terra. Portanto, temos {(vide Fig. 3.13):

SATELITE

CRB1TA ClRCULAR,
Pyl

Fig. 3.13



'PrT 0
= 0 -
a, (3-55)
|
r n
IS
onde n = movimento medio do satélite (vide Apendice B).

Falta-nos, ainda, calcular as derivadas de BX, BY, BZ

e B, Reescrevendo a eq. (2-41), temos:

5] - L., (8] (3-56)

Portanto: BX
9 a
- Q Q 5
[BT] = 3y - Ly (Bgd -0, (5] (3-57)
o
BZ

Sigplificagao: a partir deste ponto, passaremos a con
siderar apenas o caso de um satélite em orbita de pequena excentri
cidade (quase circular) e de baixa inclinagao (valores de i pe-
quenos) que & um caso de interesse pratico e que, além disso, tor

na simples a simulagao.

Adotando a simplificacao acima, podemos dizer que:

(B =o (3-58)



in
L

pois n (movimento médio) & pequeno comparado com p, q e r, ten
L Q [a] 2 B - .

do pequena contribuig¢ao para BX, BY e BZ e, ainda, como a orbita

e de baixa inclinagao, isto &, prdxima aos equadores geogrifico

e geomagnético, e COmO o0 seu raio & praticamente constante, temos

0 -
que B=0. Logo, em primeira aproxlmacao, podemos escrever:

8]
[BT]S = |BY|= [ ., [B,] (3-59)

Conhecendo, agora, AY, AZ, BX, BY, BZ, B e suas deri

o : .
vadas ﬁ&, &E, ﬁk, BY, BZ e ﬁ (calculadas analiticamente), pode-
mos achar o valor inicial de M usando as equacgoes (3-61),(3-62)

e {(3-63) do item a seguir.

1.4.3 - CALCULO DE M

As expressdes (3-12), (3-13) e (3-14) nos dao M no do
minio da frequéncia mas, como faremos a integracao das equacoes
de Euler no dominio do tempo, temos que transformar essas expres-
soes para o dominio do tempo.

Como justificaremos adiante numa analise de operacio om
regime permanente e em transitorio do sisrema, a fan¢do de¢ rrans-

feréncia G(s) adotada é do rtipo Proporcional + Derivarivo (PD),



LT}
I~

isto é:

G{s) = K + K, § = KS (K, + K, 8) {(3-60)

onde: K_ = ganho do sensor de posigao
Kl = ganho da parte proporcional do controlador
K2 = ganho da parte derivativa do controlador

Portanto, substituindo a eq. (3-60) nas egs.(3-12),
(3-13) e (3-14) e, ainda, transformando estas expressoes para o

- .
domlinio do tempo, temos:

o o © 0 o
MX =K [AZ-BY"AY«BZ]+Kd[Az.By+Az.BY~AY.Bz-AY.Bz _Z(AY.BZ-AZ.BY)B] (3-61

2 u} Q Q O
My=-K [AY-BY.BZ+AZ(BXZ+BZ )}_K [AZ.BY2+2AZ.BY.BY-A%.BZ.BY—AY.BZ.BY—AY.BZ.BY .
P BX.RB2 d BX.B?

]

[ o} o
+ BY(AY.BZ-AZ.BY) (—B%— 4 2By _ AZ.BX-AZ.BX

BX2.B?  BX.B3 BX2

] , BX £ 0 (3-62)

2 2 ) 0 % 9 2 3]
MZ=K [AZ-BY.BZ+AY(BK +BY 1 K [Az.Bz.BY+Az.Bz.BY+AZ.Bz.B -AY.BZ°-2AY.BZ.BZ
BX.B2 d BX.B?

+BZ (AY .BZ-AZ . BY) (—=%
BX?B2  BX.B? BXZ

(3-63)

G ) A o
L 2B, AY.BK—AY.BX] BX £ 0
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Com as equagoes (3-58), (3-59), (3-61),(3-62)e (3-63)
podemos calcular o valor inicial (em t=t_ ) de M e, usando a equa-
¢ao (3-51) para calcular as derivadas em e>t_ e as egs.(3-61),

(3-62) e (3-63), podemos calcular M em qualquer instante t>ty.

3.4.4 - INTEGRACAO DAS EQUACDES DE EULER

Para integrar as equac¢oes de Euler utilizamos o me to
do numérico de Runge-Kutta de 48 ordem (PACITTI o ATKINSOM, 1976).

Dada a equacao diferencial:

o
Y = F(t,Y) (3-64)
onde: - - - .
Y1 fl(t,Y)
y f£,(t,Y)
Y = 2 e F(e,Y)= 2.
| YN‘ —fN(t,Y)_

a integral de cada linha de eq. (3-64) & dada, em t=h.(1+1)+t  por:

I _, i, h J i y J -
Yie1 = Vi * gL+ 27+ 2k + (k7] (3-65)

i=0,1,2,3.., ;35=1,2,...N



onde: h = passo de integracgao
.
iz [ h h i
(Kp)i = f5]e4%3 » ¥; *+ 5 (Kl)i]
i h h j
(R} = £5[e; + .05 + 3 (Kz)iJ
i
i j
(k)3 fj[ti +h,Y, + h (KS).J

Para aplicar o método acima descrito, devemos escrever
a equagao (2-20) na forma em que esta a eq.(3-64).
Como as variavcis que desejamos integrar em (2-20)

N a -~
5ao p, ¢ € r, escrevemos, entao:

" 7 o .
0 X + (I -1 r
3 y z) q
I
X
TY + (T_ - I ) pr
Q
q = IZ X (3-66)
b
o TZ + (Ix - Iy) pxs|
t T
e - — z J

A integral de (3-66) nos da p, ¢ ¢ r mas precisamos,
ainda, calcular a posigao do satélite, isto &, a matriz D_SV'
Conforme o Apendice A o SIELARA (1976), temos a seguinte e

quagao descrevendo a cinematica do satélite:



o ) 044]
11 12 13 —qe 3l 22_.432 23 __ 433
RSV ﬁsv boy (rR yoag )(raSv qQSV)(rRS q 4 )
g = %21 %22 %23 = (p£3]-r211)(p£ -rE )(p -r213) (3-67)
o] Q o]
A #1 Rg‘?fj (ql?. g P2 v) (aRgimPegd) (akgy =p ¢ )

Integrando (3-67) através de (3-65), obtemos a posigao do satéli
te e completamos o nosso modelo pois ja temos como simular todos os blocos do

nosso sistema (vide Fig. 3.12).

3.4.5 - ANALISE DO ERRO _DE REGIME PERMANENTE

Supondo que, para valores grandes de AY e AZ, 0s torques
aplicados ao satelite pelo sistema de controle fagam=-no convergir pa
ra uma atitude proxima a da referencia (a simulagao deve comprovar
esta hipotese), podemos tratar o sistema, a partir dal, por um mo
delo linear. Como AY, A2, p,q e r sao peaucnos e considerando que
0s momentos de ineércia em toruno dos tres eixos do satelite nao se

jam muito diferentes, podemos fazer a seguinte aproximagao na eq,

(2-20):
[1x] 1. B3] 1. X
X M X
x at = |1 N (3-68)
Ty = Iy 9] = y ¥
TZ 1 2 1 X
Zz z ZJ




Logo, podemos separar o modelo em partes relativas ao m¢
vimento em torno de cada e¢ixo do satelite. Desta forma, para © movir
mento em torno do eixo Y,, temos o diagrama de blocos da fig.(3.l4).

O diagrama de blocos para o eixo Z_ & semelhante.

5
(MEDICAD)
1 TXI I'rz
- poot ===
CALCULO DE — I TNTERAGAD
REFERENCIA 4 AY - ™M T — —
R M =P(&Y,AZ,G(.&), -~ ™M X Br r—— By
Y 2 L Bx.8Y,82,8) i ;
I R R
AZ TY= G{:) AY

JNAMICA Do
TATELITE +
Tﬂ
(/1,8
{YoRQUE PERTURAA DX
Fig. 3.14

Da fig. (3.14), tiramos que a resposta de malha aberta

e dada por:

AY(s) G(s) + T__{(s)
P (s) = —BJ (3-69)

I s?
Yy

¢ a resposta de malha fechada fica, entao:



(PN
hT+)

Ry(s).G(s) . pr(s)

Ly I,
P (s) =
y <2 & fz;_(ﬂ (3-70)
y

Se desejarmos que o sistema aclma se comporte como um
de 22 ordem com amortecimento, devemos escolher G(s) do tipo Propor-

cional + Derivativo, isto e;

G(s) = Kp + K, . s (3-71)

Para fazermos a analise do erro de regime do sistema,
devemos calcular AY(s), primeiramente para pr(s) = 0 e, em seguida

para Ry(s) = 0.

3.4.5.1 - AVNALISE DO ERRO FM REGIME PERMANENTE PARA DIVERSAS CNTRA

DAS DE CONTROLE

K
2 + S)

AY(s) = |R.(s) = P (s) = R (s) {1 = -—
LAY (s ]TPY_O [ y* y ]pr=0 y Ly (s2+ %ﬂ s + %ﬁ)
y y

s, R (s)
[AY(S)]T - - d . (3-72)
py=0 2 + —ds + —B)

Iy Iy
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Portanto, o erro de regime para a entrada Ry(s) e:

s¥ R _(s)
lim AY(t) = 1lim [s.AY(s)| = lim ( T b 7 (3-73)
) 50 520 l52+'—1 s _p

I I

¥ Y

Ve~se claramente que os erros de regime para as entra-
das impulso, degrau e rampa sao nulos. O erro para uma parabola

& constante e, para entradas de maior ordem, a saida do sistema

nao acompanha a entrada.

Referencia lim AY(t)
£~
[r, ()]
py=0
Ci (Impulso) 0
Caq
e (Degrau) 0
Cr
- (Rampa) 0
s
C cC I
?g (Parabola) —%;—z
Entradas de or
dem superior ®




61

Lembrando as simplificagoes da Orbita do satelite ado-
tadas no item 3.4.2, se desejarmos que o satélite siga uma refe-
rencia do tipo definido na eq. (3-55), a entrada Ry(s) sera uma
rampa, isto e:

Ry(t) = n (t-f) = anomalia media (3-74)
e, portanto, o erro de regime e nulo.

Observamos, entretanto, que se a excentricidade da Brbi
ta nao for nulz, a entrada Ry(t) nao sera mais a anomalia media
mas, sim, a anomalia excentrica, isto &:

Ry(t) = g(t) = anomalia exceéntrica (3-75)
Como sabemos, E(t) ¢ dado pela equagao de Kepler (eq. B-2):

E- e sen E = n(t1) (3-76)

Derivando (3-76), temos:

[z2Fe]
1}

n -
l - 2 cosE (3-77)

Vemos que, a medida gque a excentricidade aumenta, E
. Q ;-
deixa de ser constante (e=0+E=n) e passa a ser periodice, sendo
ora malior que N, ora menor que ne Isto leva o satelite a apresen

tar um erro periodico (em regime), como mostraremos a seguir.
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De acorde com a eq.(B=3), a solugao da equagﬁo de

Kepler & dada por:

E(e) = n(e-g) + 2 E;% {% JK(Ke)sen [K.n(t-r)]} (3-78)
onde: JK(x) = funggo de Bessel de primeira classe de ordem K

Como estamos tratando com uma aproximagao linear do
nosso sistema onde vale o principio da superposigao e, como o
erro de regime para a entrada rampa n(t-T) e nulo, & necessa-
rio que verifiquemos, apenas, como o sinal de erro se comporta
para entradas senoidais.

Se supusermos uma entrada:

Ry(t) A sen wt (3-79)

temos em regime, que:

B sen(wt+§) (3-80)

Py(t)

onde 8 e dado por:

6 =9-a (3-81)
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K4
sen a = d_ u (3-82a)
- 242 2
/rEKP Iyw ) +(de )
(K_-T_w?)
cos a = P_J5
1 ,2)2 2
/(-1 W ek w)
KdUJ
sen ¢ = (3-83a)
e (K,uw)? o
P d
K
cos ¢ = D (3-83b)
v KPZ + (K w)?
A relagao entre as amplitudes A e B & dada por:
/2 + (K, w)?
2 = P d (3-84)

/ (Kp“Iyw)2+(de)£

Portanto, o erro de regime e dado por:

]

AY(t)=A sen wt - B sen (wt+9) =/FA2-2AB cos 6 + B2 . sen(uwt+d) (3-85)

onde § & dado por:
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sen § -8B sen © , (3-86a)
v A%2-2AB cos 6§ + B2

A - B copsd

cos § {(3-86b)

\/AZ - AB cos 6 + BZ

Vemos, de (3-85), que AY(t) tera amplitude tanto menor
quanto menor for a defasagem © e quanto mais proximo de 1 for a
relagao B/A. Vemos das eqs. (3-8l), (3-82). (3-83) e (3-84) que
isso e conseguido de fizermos Kp>>I w?, isto &, deve-se usar um
valor grande para Kp observando-se, & claro, 