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Resumo/Notas

Bste trabalho estuda o "Jitter"na atitude de wm satéli
te artificial com paineis flexivels estabilizado por votagdo dual. Os
deslocamentes . elasticos dos patineis foram diseretizados pelo metodo
dos modos admzmdos, tendo em vista a obtengao de um modelo descrito u
nicamente por equagces diferenciais or'dmamas. A formulagdo Lagmngw
na for utilizada na dedugao das equagdes do movimento, que entdo foram
tntegradas numericamente. O0s resultados, apresentados em forma de grafi
cos, mostram o efeito do desalinhamento do rotor e da flexibilidade dos
paingis na atitude. E mostram que o requisito do "Jitter" para o sateli
te em estudo € satisfeito.

15.

Observacoes

Este trabalho foi apresentado no 79 Congresso Brasileiro de Automdtica,
15 a 19 de agosto no ITA, Sao José dos Campos.




ESTUBO DO “JITTER" NA ATITUDE DE UM SATELITE ARTIFICIAL COM
PATNETS FLEXIVELS ESTABILIZADO POR ROTACAQ DUAL

Ijar Milagre da Fonseca

tnstituto de Pesquisas Espaciais - INPE/S3o José dos Campes
Departamento de Controle e Guiagem - DCG
Caixa Postal 515 - CEP. 1220y , MCT, SP

Resuma
===

Este trabalho estuda ¢ "Jitter” na atitude de um satélite artificial com
paxne;s flextvels estabilizado por rotacdo dual, Os desiocamentos eldsticos
dos paineis foraw discretizados pelo método dos modos adm1t1dos, tendo em
vista a obten¢ac de um modelo descrito unicamente por equacdes diferenciais
ordinarias. A formulacao Lagrangiana foi utilizada na dedugio das equagoes
do movimento, gque entdo foram integradas numericamente. Os resultados, apre
sentados em forma de graflcos mostram o efeito do desalinhamento do rotor
e da flexibilidade dos paindis na atirude, E mostram que 0 requisito do
"licter™ para o satelite em estudo é satisfeito,

STUDY OF THE JITTER ON THE ATTLITUDE OF A DUAL SPIN
STABILIZED SATELLITE WITH FLEXIBLE SOLAR PANELS

Abstract

This work studies the Jitter on the attitude.motion of a spin stabilized
satellite with two flexible solar pamels. The panels vibration displacements
are discretized by the assumed modes method to obtain a model described by
ordinary differential equations only. The Lagrangian formulation was used
to derive the equations of motion. These equations were integrated
numerically and the results, presented in graphical form, show the effects
of the rotor misalignment and of the flexibility of the solar panels on
the attitude motion, They also show that the Jitter specification for the
satellite under study is satisfied,

Kevwords: Attitude, Jitter, Misalignments, Flexibility, dual spin, roter,
e p—
solar panels.

1. INTRODUCAQ sobTecarregar o 5istema de controle. No  en
tanto tendo em vista os problemas de combus
tivel, peso da nave e espag¢o ne veiculo lan
gador, os painéis, por exemplo, tendem a ser
delgados e muito flexiveis. Portanto € neces
sario um compromisso no sentido de otimizav
a massa e a rigidéz dos elementos eldscicos
para nac sobrecarregar ¢ Sistema de controle.

0s movimentos de alta frequéncia e de pe
quena amplitude na atitude de satélites artz
ficiais sdo denominados "Jitter". Eles tem
sua origem, por exemplo, nos desalinhamentos
de rotores efou nos efeitos da flexibilidade
de partes elasticas da espagonavé, A iwpor
rancia do "Jitter" depende das especifica
coes da missac, relarivas ao apontamento de
cameras ou antenas para a Terra (1). Em adigao
tal tipo de movimento € estudado também quan
do se trata de missdes tripuladas, tendo em
vista o conforto da tripu}acéo. As fontes de

Mo presente estudo tem-seo satélite corg
tituidode um corpo centrdl rigido com dois
painéis flexiveis e um rotor para prover a
estabilizagao por rotagao dual, coniotme mos
analisar

energia para o "Jitter", neste caso, sdo oS
movimentos de tripulantes na espaconave(Z) E
dese]avel que os efeitos da flexibilidade de
painéis solares efou outros elementos elastx
¢os, bem como os de desalinhamencos de vclan
tes de inércia efou de Todas a reagdo sejam
de alta frequéncia e baixa amplitude, para ndo

trado na Eigura 1, Seu obJet1vo e
se os efeitos do "jirter” atendem as especi
ficagoes de apontamento para a Terra.

2, FORMULACAQ DO PROBLEMA

Considerem-se os referenciais mostrados .
na Figura 1:



PXIYIZI - Referencial comdirecdes inerciaisg
€ Com suaorigemno centrode magsa,
¢m, da plataforma (ponto P);

PRYZ - Sistema central de inércia do  sa
téliEe no estado niao deformado dos
painéin;

AN .Y .2 , - Si g énci i

aAYaxza1 Sistema de referéncia dos pail

neis, com origem no ponto A
(Figura 1);

RXRYBZR - Sistema centval de inércia do ro
tor, cujo cm coincide com o ponto

R.
< 4
/43"
sma ElirTa o )¢mn
h
dms Vg
Xn .
i \| ,,
My P
& ¥ =y
&
Xy / Y&
T/
7
&y
Xgi
X
Fig. 1t Configuragao do satélife_’no
estado deformado dos palneis,

Sio admitidas as seguintes hipoteses:

a) A plataforma e o rotor possuem simetria
axial;

b) 0 cm. do satélite é fixo e coincide coum
o em. da plataforma;

¢} 0 desbalanceamento dinamico do rotor e
nule;

d) 0 movimento de flexdo é considerado  so
mente ne diregac do eixe z;

¢} A velocidade angular do totor € constante;

2.% - EQUACOES DO MOVIMENTO

A_formulagdc Lagrangisna ¢ utilizada na
dedugac das equagdes do movimento a seguir,

Sejam as posicoes absolutas dus  elemen
tos de massas da plataforma, rotor e pal
neis, dadas por: -

- -
RS - rS
- -+ - -
RR e h + LI & (1)
- - - -
Ral - bi AL +'e1
i=1,2

E conveniente representar o deslocamento
elastico el(x, v, z, t) em termos de um con
junte de funcdes admissiveis, que podem ser
arbitrarias desde que satisfagam, no minimo,
as condigdes geomatricas de contorno. 08 mo
dos exatos de vibragdo de placas retdngula
res, engastadas de um lado e livre dos  ou
tros tres lados, ndo sdo conhecidas, Comtu
do, para uma placa, o deslocamento elastico
pode ser aproximado na forma:

ei(stuz’t) - z t

o g‘ @m(x) 'J'n(y) qimi.(t)

(2}

Aqui Qw(x) e ¥, (x) sdo escolhidos como sen

do as fun¢des caracteristicas de vigas .en
gastada-livre e livre-livre;reapectivamente.
Considerando somente o 19 modo de .vibracae

tem-se (1):
sen h Al-xr
— \!.

7 y
- sen F—l- xJ-cos [13'—|x (3),

¢1(x) = 9(x) = cos h [ﬁi]x -1
. £

wl(y) = 1
onde.h) € a raiz da equagdo transcendental;
{1 +cosh Acos A =0 {4)
e
1y = sen Ay — sen h Xy (5)

cos Ay + cos h A

e1‘1(t) =q ¢ a coordenada  gemeralizada

associada ao 19 modo de vibracde para o pal
nel 1. Heste trabalho considetou—seql‘1(tf;

-ql‘lz(t).



Seja a taxa de variagde no tempo

(1}

.das eqs,
- - - - - N T
L 4 LA {rs] {w}

Ry -(:*%)x(ﬁ-o? + ) - "+

]
T + TR (6)
. . - -
R U PR R
[6; +%_. +%, ) (wh+(4.)
it tait® e
Os indices R, o, e a; significam sacdlire
(s), rotor (R) e paindis (ai).
Mas equagoes (6):
wl ={w , w, 6w 3t velocidade  angular
x’ Ty Tz * .

absoluta do satélite;

{wi] = {w}+ [wR} , velocidade angular

abseluta do cetor.

{Ei.} = {o o @i(x) qi]T
o -z, Vg
(e l=z, o
¥ xg o
- e -(h+zp) (‘.-'R'*Ey)
[§+‘E+?:'R] =| (hvz) o -lag e )
_-(yR4 ey) (xR+ ex) o

% é o desalinhamento linear do rotor, dado
por (e} « {F’x €, o}

{h} = o o h}, posigdc do rotor em rela

¢cdo a0 cm, do sat&lite;

{'bi} = {bi o o}, posicdo do poento A emre

lagao ao cm, do satélice,

A energia cintica de rocacae do satéli
te, T, & dado por: -

1 T 1 T
T= ;’lwl (g f"’}.*;{“a’ [g] (welre
taTls ) tude b [{e 1T, ) dn
DR G i i’ “Fai *
m_ .

al

T ~ T " (7)
{w) (b} fPi} + {w} {hEi}qi

onde:

P'n[ ¢ dm
a
m

hE -j (r, +e) dmai
T
{J7) ¢ a matriz de inércia total do satéli
te no estado deformade, dada por:

2
Araga TRy RSP Tiae
2
[JT] - %y B+Aa - b e)f
N T ~mpeyh ¢

2 2
A= a\u-o-mR(h +ey)
B = A'_l‘vlma(h.2 . ei) -mma(l-.-2 +2b8)
€ = Cu+ mR(:i + ,;;) + ma(bz +2h B}
I h2 2
mp{het ey) MRSSy
R -mﬁsxey mR(hz + E:)
-mghe -m e b
- R x mne:‘|r
e,
-m € h
"Rty

2 2
mR(exq.zyJ
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e,

LI L

A

RTLLI

- TR LR t . [
T *: . <
1 _“‘.—-.il
R )
- 0
(&) (&) - 1
W2
!

A = ](@(x))z dn
m
a

'Ixze - Im(b . xa)rt(x) dma

a

A energia potencial do satélite pode ser
escrita na forma:

. (8)
L

onde:

v, é a frequéncia associada ao primeiro mo

do de vibragio.

A funcio Lagrangiana €:
1 2, 2 2,.2
LeT-Vasl(a+24q Ywl + (B+2aa )wy +

E W W
xXyxy

zewxwzq - |n.Re::’rh\«ryfwz -

mRExhwqu - mktth)rwR + CszwR *

Cw +Cw]+n€| -mpe

+ 21
x

9

. 22
2Ixzew-a,,q - ‘\eq Ye lllRexhwxwz
onde A, 5 e C 5o os momencos de inércia to
tal do satélite no estado ndo deformado dos
painéis.

As equagdes do movimento rotacional sao
dadas por (3):

& {%%;.}”3;]' {%}}-m} (10)
onde:
- 0 }
Wy "y
[w] % 1] v
_Uy ux 4] §
M} =M M M1
i z
I
Lt e

VUTON AT

IR ES N

M. HY e M, ¢30 as componentes dos _torqués
externos,
A equacdo do movimento eldstico & dada
por:
d 3L aL ¢
Sl = 1)
dt [ ag ] - Qq

onde Qq é a forca generalizada associada ao

movimento elascico.

Usando as eqs, (9), (10} e (11) tem-se:

2. .
(A+ 249 )”x - mRExEy(uy - uxwz) - (m.Rexh +

. 2
I mq) (uz + wx“y) +{C-B- ZAeq ) wywz +

2 2 . .
mReyh(wz - uy) - Zszewzq ¥ ZAequx +

chy“R + mREyhUzUR =Y (12)

x
(B +2A qz)fa em.e e (&% +ww)=me hig -
e ¥ ™ x ¥y x ¥z k) ¥y oz
2
wxwy) - mR:xhwz'HR— (C-A- 2Aeq )wxwz +

22 .
(ch h+2L: q) (ux- w;) RN PR I

xZe

R

- 13
ZAquwy M3|r (13)

e, - (%exh + Zlﬂeq) (wx - wywz) - mR:yh (mr)|r +

2 2
uxwz) +(B- A)uxwy + mRexey(wy - wx) + mkth"ywll

- € W W

YR " -21

x2e’x3 = Yy (14)

2 P 2 c 1
—_—xae *
Q*{“f-(h‘x‘*“ )!qq—ﬁ 31‘* e (& -w w )

LR {15}

onde ¢ € um coaficiente de amortecimento as
sociado ao material dos painéis.

As eqs; {12) a (15) referem-se 3 dinami
ca do saté€lice, Para determinar as equacoes
cinematicas de Euler assocxadas as equacdes
dindmicas considerem=se a sequéncia de rota
¢coes sucessivas descritas a seguir;

a) Rotacdo de umangulo € emtornodo eixoy, .

b} Rol:acao de um angulo 9 em torno do eixo

intermedigrio xI

c) Rotagdo de um dngulo

1 QJ em torno do eixo
r do satelite,

As trés rotegoes.

s sdo iluscradae na Fi
gura 2,

E LR [TPeN]
LA R TP o

FRFT T



(o)

Fig., 2: Sequéncia de rotacdes que permi
tem relacionar os eixos do corpo

com o Sistema PKI‘IIZI

Nota-se que os eixos segundo as veloci
dades angulares nio sdo ortogonals Alem dxs
so a velocidade angular otbital nic & levada
em conta tendo em vista o curte intervalo de
tempe analisado nos pequenos movimentos  de
atitude (Jicter}. A sequéncia de rotagoes
descritas ns Figura 2 permite escrever as
componentes da velocidade angular  absoluta
no sistema de eixos principais de inércia do
veicuio em funcao dos angulos de atitude e
sua taxa de varmacan no tempo:

v, Zos N €080, 500 & )

t“-'<:»seju‘:cm€'3 0 @2 {18)

w, A q -lieneI 1 é;
Invertendo este sigtema de operagoes
CeM=8e:
p _ ) -
| c0503 sen@3 0 wx

02 - secessenea sua:\tzhlf:m;(irJ 0 uy (i
63 :an@isenaj tanelcose

3 1_ uz:

Congideren~se as definicoes:

X.I a q
25y
Xa -wx
¥ ° Yy (18)
XS = U’z
* " 9
x}, - 92
xB - 93

Substituinda as eqe. (18) nas eqs, (12)
a (15) e na eg. (17) obtém=se o sistema de
equagoes diferenciais de 12 ordem a :.serem
integradas numericamente.

3, APLICACAQ NUMERICA E RESULTADOS

Para se faZer a ;ntegracao npumérica fo
ram determinadas as condxgoes iniciais em
amplitude para os paindis. Para se fazer is
50 espec151cou-se o waterial dos painéis bem
come Sua secgdo transversal. Esta por Sua
vez foi dimensionada objetivando atender os
requisitos de massa e drea winima dos pai
néis, Alem disso _pProcurou-se a maxima rlg1
dez para os Paln215 em funcao de sua massa.

0s dados usados na simulacdo oumerica fo
Tam:

€ = 5,08 x° 10 "
Yo = 2,000 rpm
e = 2,663 kg

m, = 3,6 kg

oy e 147 kg

d = 0,45 x 100
14 = (3,456 o

L = 2,616 m

E = 72 x 10°N/m? (modulo de young)
<, -0,0127 o

ve = 9,046 hy



onde: L, %, t sdo o comprimento, largura e
espessura da thapa do painel, Tespecti
vamente <, € a aleura da colméia  dos

paingis solares. 05 indices a,R e @ in
dicam o painel, o rotor e o eatélite y
respectivamente., 0 valor do desalinhg
wento linear do em do rotor, €, caracte
riza a alta precisdo de tais equipa
mentos. -

A espectflcacao do "Jitter" para o eats
‘lite em estudo & de 20 segundos de acco. Os
;resulcados, mostrados nos graftcus que se ge
guem, eVLdenctam que tal requisito é plena
mence satisfeico. A alta frequencia do rotor
associada ao desalinhamento do mesmo em rela
¢80 aoveixo principal de inércia z do sateil
te ondula o movimento de atitude do wveiculo
espacial. B um movimento de alta frequéncia
e de baixa amplitude conforme pode-se obser
var nos graficod que se seguem: -
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Fig. 3: Angulo de atitude e1
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Fig., 4: Detalhe da Fig.3
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Fig. 5: Deslocamento elastico
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Fig.7 : Angule de acitude 63

A vibracdo dos paindis ndo afeta o movi
mento de atitude, para o primeiro mode aqui
considerado. Ists se deve ao fato de a rela
€30 entre as massas dos painéis e do satell
te ser pequena e a frequencxa do prxmelrouw
do de vibracdo ser baixa. -

4, CONCLUSOES E SUGESTOES

Foi desenvolvide o modelo matematica pa
ra um satellte tipo rotagio dual, contendo
dois painéis flexiveis. 0 deslocanento elas
tico foi discretizado pelo wétodo dos mndas
admitidos e considerou-se somente o pereL
o modo de vibragao. As equacoes do movxmen
to foram integradas numericamente e as re_

"gultades, wostrados em forma de grificoe

evidenciam o efeito "Jitter" na atitude do
satélite, Coms fonte do "Jitter" considerou
-g& somente o desalinhamento linear do o
tor, Sugere-se em estudos posteriores a in
¢lusie do desalinhamento angulardbrntor ~de
modos de vibragio superiores ao primeiro
Gono considerado aqui.
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