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RESUMO

Neste trabalho, deriva-se a extensdo da teoria do Regulador Linear Quadratico (LQR) para
o caso de uma dinamica que ¢ descrita por um sistema de equagao nao-linear (equagao de
Euler), esta lei compreende duas partes, uma linear e outra nao linear. A parte linear ¢é
empregada para o controle de atitude de um satélite artificial utilizando-se rodas de reacao
como atuador. Para efetuar esta investigagao, derivam-se as equagdes de movimento de um
satélite com dindmica nao-linear do satélite, em seguida estas equagdes sdo colocadas na
forma matricial de varidveis de estado, evidenciando a presenca dos termos ndo-lineares. A
lei de controle projetada pela extensdao da teoria do LQR compreende uma parte linear e
outra nao linear. A primeira ¢ projetada baseando-se nas equagdes lineares da dinamica do
satélite e a segunda na parte das equagdes nao-lineares. Este trabalho concentrou-se em
projetar e avaliar o desempenho da primeira parte da lei de controle. Ao se empregar o
método LQR utilizou-se como critérios de desempenho das leis de controle a sobrelevarao
(overshoot) ¢ o tempo de estabilizagdo. Das simulagdes observou-se que quando ha uma
grande penalidade em reduzir o angulo e a velocidade do satélite, o nivel de acdo de
controle fica muito alto devido a necessidade de um compromisso entre o tempo de reducao
e a energia do torque de controle. No dominio da freqiiéncia este compromisso pode ser
traduzido em termos de nivel de ganho e o tamanho da banda passante (bandwidth). A
primeira parte projetada da lei de controle considerando a parte linear dindmica mostrou um
desempenho muito bom em deslocar os overshoots no sentido da origem. Esse
comportamento ¢ importante quando se deseja preceder manobras rapidas no satélite,
associado com as exigéncias estritas de precisdo de apontamento. Destes resultados
preliminares, observa-se que a extensdo da teoria do RLQ se torna mais promissora a
medida que a lei de controle composta das duas partes (linear e nao-linear) possa obter um
desempenho ainda melhor do que e lei s6 composta pela parte linear, uma vés que esta nao
conseguiu controlar de forma eficiente 0 modelo com dinamica nao linear, o que significa
dizer, melhores niveis de apontamentos do sistema podem ser obtidos. Um aspecto
importante da extensao da teoria do RLQ par sistemas nao-linear ¢ a possibilidade de
projetar leis de controle de forma semelhante a linear, isto ¢, ajustando os parametros das
matrizes peso. O desenvolvimento da parte ndo linear da lei de controle e sua aplicacdao
para controlar o modelo ndo linear do satélite € o proximo passo dessa investigacao.



CAPITULO 1

1.1 — Introducéo

Atualmente as missdes espaciais sdo cada vez mais complexas e com as mais
diferentes tarefas, as estruturas dos satélites possuem componentes rigidos e flexiveis devido
ao grande numero de painéis solares, antenas, cameras e manipuladores mecanicos. Tal
complexidade resulta em modelos matematicos com dinamica ndo linear. Portanto, os termos
ndo lineares tém papel importante no entendimento da dinamica e no desempenho do sistema
de controle da atitude (SCA) do satélite. Outros aspectos importantes no estudo da dindmica e
do controle das estruturas no espago sdo: o grau de interacdo entre o movimento rigido e
flexivel, a manutengdo do desempenho de SCA na presenga de incertezas do modelo,
avaliacdo de estratégias de controle para reduzir as vibragdes residuais com o objetivo de
manter a precisdo do apontamento e a identificagdo de pardmetros do sistema como
freqiiéncia de vibragdo e coeficiente de amortecimento. De modo geral um SCA envolvem
sensores, estimadores, atuadores e controladores através de um computador de bordo, onde ¢
implementado uma ou mais leis de controle para cumprir os requisitos da missao. Um ponto
chave para o bom desempenho do SCA ¢ a implementagdo de uma lei simples de preferéncia
linear, mas que controle o comportamento dindmico ndo-linear do satélite. Os atuadores
usados no SCS, geralmente sdo as rodas de reagdo que geram os torques (linear) continuos e
os jatos de gés que geram troques ndo—continuos (ndo-linear), o primeiro € o tipo de atuador
empregado neste trabalho. Um modelo matematico que compreende a dinamica do satélite e
trés rodas de reacdo resulta em equacdes de movimento ndo-lineares, onde o emprego da
teoria do Regulador Linear Quadratico (LQR) ndo ¢ apropriada. A idéia central deste trabalho
¢ investigar a possibilidade da extensdo da teoria LQR ao caso onde a dindmica ¢ descrita por
equacdes ndo-lineares, aqui representada pelas equagdes de Euler. A extensdo resultard em
uma lei de controle para controle de atitude do satélite composta por duas partes, uma linear e
a ndo-linear. Embora a investigacao seja focalizada num modelo de operagdo normal em que
o satélite tem velocidades angulares e angulos pequenos, esta pode ser facilmente estendida a
outros modos de operagdo aonde as nao-linearidades vém das velocidades angulares elevadas
devido as manobras do satélite. Inicialmente, a teoria do RLQ ¢ aplicada para projetar uma lei
de controle para controlar a dindmica linear do satélite em seguida investiga-se sua eficiéncia
em controlar a dindmica nao linear. Os aspectos tais como o relacionamento entre a matriz
peso do LQR e o desempenho da lei de controle sdo investigados tendo como critérios de
desempenho a sobrelevardo (overshoot) e o tempo de estabilizagdo. Uma vantagem da
extensao da teoria de RLQ ¢ a possibilidade de usar uma sistematica para o projeto da lei de
controle consagrada e permitir avaliar o emprego de pardmetros como combustivel e energia
que sdo diretamente relacionados com o custo e com o tempo de vida de uma missdo espacial.



1.2 — Motivacoes

As principais motivagdes para o desenvolvimento deste estudo sao:

1) Familiarizagdo com o processo de modelagem de um satélite artificial tendo como atuador
rodas de reagao.

2) Extensdo da teoria do Regulador Linear Quadratico, tal que permita o projeto de uma lei de
controle para um sistema de equagdes nao-lineares.

3) A possibilidade de otimizar grandezas fisicas como combustivel e/ou energia (os quais sao
fatores que t€m influéncia direta no custo e no tempo de operacao de missao espacial).

1.3 — Organizacao

No Capitulo 2 resume-se a teoria do Regulador Linear Quadratico e apresenta-se sua
extensdo, a qual foi iniciadas por A’lbrekht (1962), Lukes (1982) e Willemstein (/975). Uma
primeira tentativa de aplica-la no controle de atitude de um satélite artificial foi feita por
Dabbous & Ahmed (1982), visando apenas a reducdo da velocidade angular do satélite, sem
se importar com o comportamento ¢ a possivel reducdo dos angulos (relevantes para o
controle de atitude). Mais recentemente a teoria do LQR foi implementada no controle de
atitude nao linear de satélite em trés eixos Tewari (2002). No Capitulo 3, apresenta-se a
dinamica do sistema e faz-se o seu equacionamento. No Capitulo 4, faz-se a implementacao
numérica do problema e avalia-se a eficiéncia da lei de controle considerando o tempo de
estabilizagdo, como critério de bom desempenho. No Capitulo 5 apresentam-se as conclusdes
e algumas sugestoes para a continuacao deste trabalho.



CAPITULO 2

REVISAO DA LEITURA E FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste Capitulo resume-se a teoria do Regulador Linear Quadratico — RLQ e apresenta-
se a sua extensdo a sistemas nao-lineares. Mostra-se como a lei de controle 6tima ¢ obtida e
que esta ¢ fungdo linear e variante no tempo do estado do sistema. Esta lei, sob certas
condicdes, torna-se invariante no tempo simplificando assim sua determinagdo. Isto ¢
utilizado na ilustracdo do método feita no final do Capitulo, para o caso de um sistema
controlavel, invariante no tempo e com horizonte infinito.

2.1 - 0 REGULADOR LINEAR QUADRATICO

2.1.1 — Introducio

A teoria de controle 6timo e, em particular, a do regulador linear quadratico supdem a
adocdo de um indice de desempenho através do qual € possivel otimizar grandezas fisicas. A
separagdo das condi¢des de contorno e a sofisticacao dos indices de desempenho (exprimido,
por exemplo, a minimizagdo de tempo, combustivel e energia) contribuem para o
aparecimento das maiores dificuldades na determinagdo da solucdo do problema,
principalmente na forma analitica. Entretanto, naquele caso particular, tal solu¢do pode ser
obtida e possui a vantagem de poder ser expressa em fun¢do do estado. A seguir apresenta-se
um resumo da teoria do LQR.

2.1.2 — Teoria

A planta do regulador linear quadratico variante no tempo ¢ dada pelo sistema de
equacoes:
Vtelt,t ]|, X=A0X® +BOU®
(2.1)
X(t,) = X, € R"

onde A(t) e B(t) sdo fun¢des matriciais variantes no tempo, de dimensdo nxn e nxm, continua
por partes em relacdo a t, respectivamente.

O indice de desempenho a ser minimizado ¢ dado por:

J(X,,UQ), ty,t,) = 1/2. X7 (t,).HX(t,) + (2.2)

172 . j XTOQWX(t) + UT(H)R(H)U(t))dt

0
onde: ty ¢ o instante inicial; t; € o instante final; H é uma matriz, Q(t) ¢ R(t) sdo funcdes

matriciais, reais, simétricas, sendo as duas primeiras semidefinidas positivas e a ultima
definida positiva, todas continuas por partes em relagao a t.



Esta teoria foi iniciada por Kalman (1960) e pode ser encontrado com mais detalhe em
livtos como Kirk (1970), Kwakernaak e Sivan (1972) e Kailath (1980). Os valores
selecionados para as matrizes H, Q(t) e R(t) representam as penalizagcdes impostas ao estado
final, ao estado obtido e ao controle empregado ao longo do tempo, respectivamente. Como
nao ha um processo sistematico para a escolha destes pesos, ela se torna trabalhosa e dificil,
sendo normalmente feita por tentativa e erro. No Capitulo 4 apresentam-se alguns critérios
que facilitam esta selegao.

A lei de controle que satisfaz a Equagdo 2.1 e minimiza a Equacao 2.2 ¢ dada por:
U(t) = R7'(t) BT (H)P(t) (2.3)

onde P(t) ¢ o vetor de varidveis adjuntas ou co-estado. Nela, a existéncia de R(t) ¢
assegurada, pois R(t) ¢ uma matriz definida positiva. Essa lei de controle representa a solugao
do problema em malha aberta. Prova-se também que P(t) pode ser dado por:

P(t) = K (t)X(t) (2.4)

onde K(t) ¢ a solucdo da equagdo diferencial matricial de Riccati, dada na sua forma geral por:

f{(t) =-K(OA(®t) - AT (HK() -Q(t) + K({OB(®R ()BT (HK(t) (2.5)
com condi¢ao de contorno final K(tf) = H.

Substituindo a Equagado 2.4 na Equagdo 2.3 obtém-se:
U(t) =-RT BT ()K(1)X(t) (2.6)

que exprime U(t) como fungdo linear, variante no tempo do estado do sistema, e representa a
lei de controle 6timo em malha fechada.

A situagdo em que o processo ¢ controlavel para um intervalo de duragdo infinita
merece uma atencao especial. Kalman (1960) mostrou que se em adigao:
1) o sistema ¢ completamente controlavel,
2)H=0¢e
3) A, B, R e Q sdo matrizes constantes, entdo a solucdo K(t) da Equagdo 2.5 tende para um
valor constante K, para quando t; — o. As implicagdes praticas deste resultado sao muito

importantes uma vez que K(¢) =0 facilita a solucdo da Equagdo 2.5 que, neste caso, fica na
forma:
0=-KA-A"K-Q+KBR'B'"K (2.7)

que ¢ a equagao algébrica matricial de Riccati. No Capitulo 4 apresentam-se alguns métodos
de solucdo desta equacao.



2.2 - A EXTENSAO DO REGULADOR LINEAR QUADRATICO

2.2.1 - Introducio

Sabemos que, por exceléncia, a Natureza ndo ¢ linear. Portanto o seu estudo por meio
de um modelo linear pode conduzir a uma solugdo que € apenas uma primeira aproximacao da
solugdo real do problema. Logo, a medida que se deseja representar um fendmeno ou um
sistema de forma mais real, o modelo utilizado deve (sempre que necessario e possivel)
incluir os termos nao-lineares envolvidos.

A solugdo de problemas de controle 6timo com sistemas lineares ¢ bem conhecida e
estudada. Entretanto, quando o sistema ndo ¢ linear, esta solugdo torna-se bem mais
complicada. Com o objetivo de contornar parcialmente isto, A/ 'brekht (1962) estudou o
problema de controle 6timo de maneira geral considerando um sistema de equagdes ndo-
lineares, mas analiticas e invariantes no tempo. Lukes (1969) utilizou tais conceitos e estendeu
a teoria do regulador linear quadratico a sistemas nao-lineares, mas analiticos em torno da
origem, invariantes no tempo e com horizonte infinito. Willemstein (1975) mostrou que tal
extensdo também ¢ valida para sistemas ndo-lineares, mas analiticos em torno da origem,
variantes no tempo e com horizonte finito. Um resumo desta ultima ¢ apresentado a seguir.

2.2.2 - Teoria
Considerando:

1) um sistema dado por:
¥ te fto, ;] X(8) = FX(0), U, 1 2.8)
X(t,) =X, e R"

com:

F(X(®), U®), ) = AOX() + BOU() + f(X(0),U(1),1) (2.9)
onde: A(t) e B(t) sdo fungdes matriciais, reais, continuas em relacao a t, de dimensdo nxn e
nxm, respectivamente; e f(X(t),U(t),t) ¢ uma fun¢do continua em relagdo a t que contem os

termos nao-lineares do sistema em relagao a X(t), U(t) e t.

i1) um indice de desempenho dado por:

J(X,, U(), ty,t,) = 14 X" (t,)HX(t,) + %fG(X(t),U(t),t)dt (2.10)

com.
G(X(1), U(t), t) = X" (0)QMX(t )+ UT(ORMU(t ) + g(X (1), U(1),t)  (2.11)

onde: H ¢ uma matriz, Q(t) e R(t) sdo funcdes matriciais, reais, sendo as duas primeiras semi-
definidas positivas e a Ultima definida positiva, todas continuas em relagdo a t. A fungdo



g(X(t),U(t),t) também ¢ continua em relagao a t, € contém termos ndo-lineares do sistema em
relacdo a X(t), U(t) e t.

iii) uma lei de controle dada por:
U(t) = D(H)X(t) + h(X(t), t) (2.12)

onde: D(t) ¢ uma fun¢do matricial, real, continua em relacdo a t, de dimensao nxn e h(X(t),t) €
também um fung¢do continua em relagdo a t, a qual contem os termos nao-lineares do controle
em relacao a X(t) e t.

iv) funcdes F(X(t), U (), t), G(X(t), U (t), t) e U (t) sejam analiticas em torno de X(t) =0 e
U(t) = 0, possibilitando suas expansdes em séries de poténcias (Al brekht,1962).

Prova-se, por meio do Teorema 2.8 apresentado por Willemstein (1977) e do Teorema

1.1 apresentado por Lukes (1969), que para um processo de controle em R”, existe uma
unica lei de controle 6timo U*(t) ( onde * indica extremamente) solucdo da equacdo
funcional:

Fy|(X (1), U * (1), t)|T. T (X(1), U* (), t,t,) + G [(X (0),U *(),0)| =0 (2.13)

para pequenos valores do modulo de X(t).

Nestas condi¢cdes a lei de controle 6timo e o indice de desempenho sdo dados
respectivamente por:

U*(t) = D * ()X(t) + h *(X(), t) (2.14)
J (X, U*(), ty, t) = XgK(to)Xo + 1% (X, ty) (2.15)

e vao depender da expansdo em série feita no problema (onde D*(t) e K*(tp) sdo > 0). Nelas
h*(X(t), t) e j*(Xo, to) representam os termos nao-lineares em relagdo a X(t) e a Xy, com
termos inicias de segunda e terceira ordens, respectivamente.

OBS: Visando uma notagao menos carregada sao adotadas as seguintes convengdes:

X = X(t)
U=U*() (2.16)
JX, U, t) = T* (X(1), U * (1), ,t,)

Como as fungdes U e J(X, U, t) sdo analiticas em torno de X = 0 ¢ U = 0, pode-se
entdo expandi-las em séries de poténcias, na forma:

U=U()+U2)+UQA) +... (2.17)



T(X, U, ) =12)X, U, 1) + IB)X, U, t) + J@)(X, U, t) +... (2.18)

onde:
U(1) =-R' ()BT (H)K(H)X (2.19)
J2)(X, U, t) = X"K(H)X (2.20)

O método usado por Lukes (1969) e Willemstein (1975) para o calculo dos termos nao-
lineares de U e J(X, U, t) baseia-se no fato de que U e J sdo solu¢des das duas seguintes
equacdes funcionais:

FX, U, )" I, (X, U, t) +J (X, U, ) + G(X, U, t) =0 (2.21)
F, (X, U,)". T (X, U, ) + G, (X, U,t) =0 (2.22)

Substituindo as Equagdes 2.17 e 2.18 nas Equagdes 2.21 e 2.22, e igualando os
coeficientes de mesma ordem, obtém-se os termos U (k) e J(m)(X, U, t) através das seguintes
equacoes:

A OX]". P, U, b|, +Pm)X, U, 1), =

_ mz BOUm -k +1)[ . JK)(X, U, t)| -

m—1

— > Jfm -k + D[ JX, U, )|, -

(m-1)/2
~2. S )| R®UMm -k)|-

k=2

~[Um2)|". R@®Um2) |- g(m)(X,U,20) (2.23)

U(k) =- % RTOABTOK + 1), +

+ 2|fU (K, U, 0] Ik + D], + g, ()(X,U,0)} (2.24)
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onde: m =34,5,...; k=2, 34,..; A'(t) A(t)+B(t)D(t) e (k) representa a arte inteira de k. Os
K

valores impares de m presentes em U(m) sdo desprezados. Os somatorios Z em que k <1
!

sdo iguais a zero. Provas e detalhes a respeito deste método podem ser encontrados nos
trabalhos de Lukes (1969) e Willemstein (1975).

Como ilustragdo do método considera-se o caso de um sistema controlavel, invariante
no tempo (to = 0), com horizonte infinito (t — o) e com a lei de controle e o indice de
desempenho expandidos somente até os respectivos segundos termos:

U=U(1) +UQ2) (2.25)

T=1J2) +K3) (2.26)
onde:

U(1) =-R"'B'KX (2.27)

J(2) = X"KX (2.28)

K ¢ a matriz solugdo da equagdo algébrica de Riccati.

Os segundos termos das duas séries ndo sao lineares e sdo encontrados fazendo m = 3
e k =2 nas equagdes 2.23 e 2.24 respectivamente, de onde se obtém:

A’ X3, = -fXOPQ), (2.29)
UQ2) = 4R"'B"I(3)[, (2.30)

onde A= A" — BR'B'K e f(2)(X) contem os termos do segundo grau em X presentes em
F(X,U.,t).

O termo |J(3)|x=x( representa a derivada parcial de J(3) em relagdo a X, avaliada em
X(t) e ¢ encontrado através de uma expansao em série, da forma:

I(3) :ial X X X, (2.31)

1=0

onde n € o numero de todas as combinagdes possiveis entre as variaveis de estados no termo
Xi . X Xg e os o5 sdo constantes determinadas por meio de um sistema de equagdes lineares
resultantes da Equagao 2.29. Desta forma observa-se que a expressao dada pela Equagao 2.25
representa uma lei de controle 6timo ndo-linear em malha fechada, e que, neste caso, a
determinagdo da matriz K dos a’s, solugdes das Equagdes 2.27 e 2.29 respectivamente, torna-
se mais simples por se tratar de equacdes algébricas. Utilizam-se estas simplificagdes ao se
fazer o equacionamento do problema, no capitulo seguinte.

11



2.3 - PROBLEMA DO CONTROLE OTIMO QUADRATICO

Sera considerado agora o problema de controle 6timo que, dadas as equagdes do
sistema representado por:

X = Ax + Bu (2.32)

Onde
x = vetor de estado (n-dimensional)
u = vetor de controle (r-dimensional)
A = matriz constante (n x n)
B = matriz constante (n x r)

Determinar a matriz K do vetor de controle 6timo
u(t) =-Kx(t) (2.33)

de modo a minimizar o indice de desempenho
J= j (x"Qx + uTRu)dt (2.34)
0

onde Q ¢ uma matriz hermitiana ou real simétrica e definida positiva (ou semidefinida
positiva), R ¢ uma matriz hermitiana ou real simétrica e definida positiva. Note-se que o
segundo termo no segundo membro da Equagdo 2.34 exprime o consumo de energia dos
sinais de controle. As matrizes Q e R determinam a importancia relativa do erro e do consumo
de energia.

Como mencionado anteriormente, a lei de controle linear dada pela Equagdo 2.33 ¢ a
lei de controle 6timo. Em conseqiiéncia, se os elementos da matriz K forem determinados de
modo a minimizar o indice de desempenho, entdo u(t) = - Kx(t) ¢ 6timo qualquer que seja o
estado inicial x(0). A Figura 2.1 mostra o diagrama de blocos da configuracao 6tima.

—u> x = Ax+ Bu X>

K je—

Figura 2.1 — Sistema de controle 6timo
Substituindo-se a Equacdo 2.33 na Equagdo 2.32, é possivel observar o efeito da introdugdo
da lei de controle no sistema:

x = Ax - BKx =(A - BK)x (2.35)
onde admite-se que a matriz A-BK ¢ estavel, isto €, os autovalores desta matriz possuem parte
real negativa.

12



Substituindo-se a Equacao 2.33 na Equacdo 2.34 o indice de desempenho ¢ dado por

—
Il

(x "Qx + x "K "RKx)dt

S8 O3

x"(Q + K'RK)xdt (2.36)

Considerando a seguinte relagdo para resolver o problema da otimizagao paramétrica
T T d T
x (Q+K RK)XZ-a(X Px) (2.37)
onde P ¢ uma matriz hermitiana ou real simétrica definida positiva. Obtém-se, entao,

X" (Q+K"RK)x =x" Px-x"Px=-x"[(A- BKJ P+P(A- BK)[x (2.38)

Comparando-se ambos os membros desta Gltima equagdo e observando-se que ela deve ser
verdadeira para qualquer x, deve-se ter

(A-BK) P+P(A-BK)=—«(Q+K'RK)x (2.39)

Pelo segundo método de Liapunov (Ogata, 2002), se A-BK ¢ uma matriz estavel, entdo existe
uma matriz P definida positiva que satisfaz a Equagao 2.39. Por conseguinte, o procedimento
a adotar ¢ o da determinacdo dos elementos de P a partir desta equacdo e verificar se ela ¢
definida positiva. Note-se que mais de uma matriz P pode satisfazer esta equagdo. Se o
sistema ¢ estavel, existe sempre uma matriz P definida positiva que satisfaz esta equacdo. Isto
significa que se, ao resolver esta equagdo, encontramos uma matriz P definida positiva, o
sistema ¢ estavel. Outras matrizes P que podem satisfazer esta equacdo ndo sdo definidas
positivas e devem ser descartadas.

O indice de desempenho pode ser calculado como

J :TXT(Q +K'RK)xdt = -x"Px [j = —x" (00) Px(c0) + x" (0)Px(0)  (2.40)

Como se admite que todos os autovalores de A-BK tém parte real negativa, tem-se x(o0)— 0.

Obtém-se, portanto,
J=x"(0)Px(0) (2.41)

Assim, o indice de desempenho J pode ser obtido em termos do estado inicial x(0) e P.
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Para obter a solucao do problema de controle 6timo quadratico, procede-se como a
seguir: uma vez suposto que R ¢ uma matriz hermitiana ou real simétrica definida positiva,
pode-se escrever

R=T'T (2.42)
onde T ¢ uma matriz ndo-singular. Entdo, a Equacao 2.39 pode ser escrita como

(A"-K'B")P+P(A-BK) +Q+K'T'TK =0 (2.43)
que pode ser reescrita sob a forma

AP +PA +[TK -(T")"'B"P]"[TK -(T")'B"P]-PBR'B'P+Q=0 (2.44)
A minimizacdo de J com relagdo a K requer a minimizacao de

x"[TK -(T")'B"P]"[TK -(T")"'B"P]x (2.45)

com respeito a K. Como esta ultima expressdao ¢ ndo-negativa, o minimo ocorre quando ela
vale zero, ou seja, quando

TK =(T")'B'P (2.46)
Assim,
K=T"(T")'B"P=R'B'P (2.47)

A Equacgao 2.47 fornece a matriz 6tima K. Em conseqiiéncia, a lei de controle 6timo para o
problema de controle 6timo quadratico, quando o indice de desempenho ¢ dado pela Equacao
2.36, ¢ linear e ¢ dada por

u(t) = —Kx(t) = R"'B"Px(t) (2.48)
A matriz P na equagdo 2.37 deve satisfazer a Equacao 2.35 ou a seguinte equagdo reduzida:
A'"P+PQ-PBR 'B'P+Q=0 (2.49)

A Equagdo 2.49 ¢ chamada de equacdo matricial algébrica de Riccati. Observe-se, finalmente,
que se o indice de desempenho for dado em termos do vetor de saida em vez do vetor de
estados, isto €,

J= J (y'Qy +u'Ru)dt (2.50)
entdo o indice [;)ode ser modificado utilizando-se a equagao de saida
y=Cx (2.51)
para
J= T(XTCTQCX +u'Ru)dt (2.52)
0

e as etapas de projeto apresentadas nesta se¢do podem ser aplicadas para se obter a matriz K.
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2.4 - EXEMPLOS

Exemplo 1 - Considere-se o sistema mostrado na Figura 2.2. Admitindo-se que o sinal de
controle seja

u(t) = - Kx(t) (2.53)

determinar a matriz de ganho de realimentacio K o6tima tal que o seguinte indice de
desempenho seja minimizado:

J= j (x"Qx + u?)dt (2.54)
0
onde
1 O
Q{O ](HEO) (2.55)
y7i

Processo a controlar

Figura 2.2 — Sistema de Controle

A partir da Figura 2.2, acha-se a equagao de estado para o processo ¢

x=Ax+Bu (2.56)

L[00] L fo
=l 1t B, (2.57)

Serd demonstrado o uso da equacdo matricial de Riccati reduzida no projeto do
sistema de controle 6timo. Seja resolver a Equagao 2.49, reescrita como

onde

A'P+PA -PBR'B'P+Q=0 (2.58)

Observando-se que a matriz A ¢ real e que a matriz Q ¢ real e simétrica, a matriz P ¢ uma
matriz real simétrica. Portanto, esta ultima equagao pode ser escrita como

15



|:0 0}[1311 p12}+|:p11 p12}|:0 1}
0 1]p, Pxn P P»]0 O
0 1 0 00
_{pn p12:|{ }[l][o I]F)H p12:|+|: }:|: } (2.59)
P Pxnll P12 P 0 u| [0 O
Esta equacao pode ser simplificada para
{ 0 0 :|+|:O p11}_{ p122 p12f22:||:1 0:| :{0 O:| (2.60)
Pu Pu 0 Py PPy Pn |0 # 00

a partir da qual se obtém as trés equagdes seguintes

0=1-p,, (2.61)
0=py -PnPx (2.62)
0=p+2p, -p, (2.63)

Resolvendo-se estas trés equagdes simultaneas em p;;, p12, p22, com o requisito de que P seja
definida positiva, obtém-se

- EH

(2.64)

P Px 1 Nu+2

Com base na Equagdo 2.47, pode-se obter a matriz de ganho de realimentacdo K 6tima como
sendo

K=R"'B'P (2.65)

 fio l]{p“ ﬂ 266

P, P

= [plz pzz] (2.67)

b Ju+2] (2.68)

Assim, o sinal de controle 6timo ¢

u=-Kx =x,-4/u+2x, (2.69)

Note-se que a lei de controle dada pela Equacdo 2.69 conduz a um resultado 6timo para
qualquer estado inicial sob o indice de desempenho dado. Além disso, observa-se que a matriz
Q s6 afeta o segundo elemento da matriz de ganho de realimentagdo K. A Figura 2.3 ¢ o
diagrama de blocos para este sistema.
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Processo a controlar

Figura 2.3 — Controle 6timo do processo da Fig.2.2

Exemplo 2 — Um segundo caso, mais complexo (R = a), ¢ dado seguindo o exemplo acima.
Determinar a matriz de ganho de realimentagdo K oOtima tal que o seguinte indice de

desempenho seja minimizado:

JZT(XTQX +u?)dt

1 0 00
Q{ },(MEO) ; R=[a] e A{O 1}

onde

0 wu

Pelo uso da equagao matricial de Riccati,

A"P+PA -PBR '

|:0 0}[1’11 p12}+{p11 p12:|{0 1]
0 1]lpy P2 Py P |0 O_

B'P+Q=0

Lo e o 22l S o

Esta equacdo pode ser simplificada para

0 0 0
{ }{ Py
Pn P 0 p,,

:|_{0¥712p21 aplzpzz:“l 0:| :{0 0
ap Py ap;z 0 u 00

a partir da qual se obtém as quatro equagdes seguintes

O=1-ap,p,y
O0=p, -2 PPy
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0=p,, -apypy (2.77)
0=(u+py, +py)-ap (2.78)

Entdo a matriz P sera,

p= {p” pn}: Jur2  Jafa (2.79)
Pai P2 \/E/a \/,U/a“‘z
A matriz de ganho de retroagdo K 6tima ¢,
K=R'B'P (2.80)
=[]0 1]{1)” p”} 2.81)
P2 P

o Ja(u+2)] (2.82)

Assim, o sinal de controle 6timo ¢

u:—Kx:x/oc_xl—1/05(lu+2)x2 (2.83)

Note-se que a lei de controle dada pela Equacdo (2.83) conduz a um resultado 6timo para
qualquer estado inicial sob o indice de desempenho dado. A Figura 2.4 ¢ o diagrama de
blocos para este sistema. Além disso, observa-se que neste caso a matriz R afeta tanto o
primeiro como o segundo elemento da matriz de ganho de realimenta¢do K, enquanto que a
matriz Q continua s6 afetando o segundo elemento. Esta informagdo ¢ extremamente
relevante no processo de defini¢do das matrizes Q e R.

Processo a controlar

§‘

+

[\
A

Ja

Fig. 2.4 — Controle 6timo
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e Posicao dos Pdlos em relacido as matrizes pesos Q e R
O objetivo desta andlise ¢ observar com se encontraram os polos das matrizes Q e R,

abaixo estd o trabalho matematico a ser feito e também o grafico obtido.Tendo a matriz K
encontrada no exemplo 2 e com os valores das matrizes A e B,

A:{O O}, Bzm e K=Wa Jalur2) (2.84)

01 1

Sendo a equacdo caracteristica

[sI- A+BK] (2.85)

substituindo os valores,

£ s S v

0 110 1

Simplificando esta equagao

L/S; (s—1)+ \;m} (2.87)

A equagdo caracteristica €, portanto

s? +sla(u+2)-Va -1) (2.88)

as raizes S; e S, encontradas da equacao 2.88 serdo,

S (2.89)

1:0
S, :—W/ai,u+2i+\/5+1 (2.90)

A Img

£V

Figura 2.5 — Posi¢do dos Pdlos
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CAPITULO 3

SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE

Neste capitulo descrevem-se alguns aspectos dos modos de operagao do controle de
atitude de um satélite artificial, citando o tipo de atuador empregado em cada um destes. Em
seguida apresentam-se alguns aspectos relativos aos troques ambientais que o satélite esta
sujeito e os sistemas de referencias que descrevem a dinamica do movimento de atitude do
satélite. Finalmente apresenta-se o equacionamento da dinamica do satélite, a qual é colocada
na forma de varidvel de estado, considerando os torques ambientais e giroscopios, onde estes
ultimos sdo inicialmente devidos apenas a velocidade angular do satélite.

3.1 -MODOS DO CONTROLE DE ATITUDE

A finalidade com que um satélite ¢ langado e usado determina o tipo de sistemas de
controle de atitude que deve ser empregado. Este, por sua vez, pode ser classificado como
passivo (por exemplo: estabilizagdo por “spin”, gradiente de gravidade) ou ativo (por
exemplo: jatos a gés, rodas a reacdo e bobinas magnéticas).

A colocacdo e a manutencao de um satélite na sua atitude de operagdo e as eventuais
correcdes nesta implicam um conjunto de modos nos quais se aplicam varias leis de controle.
Exemplos de alguns destes modos sdo: reducdo da velocidade angular do satélite, aquisicdo de
uma determinada atitude (através do apontamento — grosso ou fino — de um ou mais eixos do
satélite) e operacdo normal (na qual procura-se manter o satélite na sua atitude de operagao).

A redugdo da velocidade angular do satélite pode ser conseguida por meio de
atuadores que gerem torques opostos a essas velocidades. Neste modo e no de aquisi¢do ¢
comum o emprego de atuador do tipo liga-desliga (por exemplo: jatos a gas). No modo de
operacao normal deve ser empregado um atuador linear (por exemplo: rodas a reagdo) , uma
vez que a velocidade envolvida ¢ pequena, o que permite a utilizacdo de uma lei de controle
aproximadamente linear em relacdo ao estado. Além disso, o atuador empregado na fase de
operacao normal deve ser capaz de absorver os torques externos que atuam sobre o satélite e
ser alimentado por uma fonte de energia renovavel. Esta absor¢ao de torques externos pode
elevar a velocidade angular de uma roda ao seu méximo valor, exigindo que esta seja
“dessaturada”. Isto pode ser feito utilizando-se jatos a gas ou bobinas magnéticas.

Como o atuador aqui empregado ¢ linear, este trabalho compreende o estudo do modo
de operagdo normal, onde as velocidades do satélite sdao pequenas. O funcionamento daquele é
detalhado por Souza (1981) e sua configuracdo ¢ mostrada na Figura 3.1. Basicamente seu
funcionamento consiste na geracdo de torques gragas a aceleragdo de uma roda a reacao,
ligada ao rotor de um motor elétrico, em relagcdo ao seu estator que ¢ fixo a estrutura do
satélite. O principio de funcionamento ¢ o da conservacdo do momento angular do conjunto
satélite/roda, pois o torque do motor apenas incrementa as respectivas parcelas com
quantidades simétricas, fazendo com que o satélite gire de modo a reduzir o angulo de erro.
Espera-se que a roda opere em torno de velocidade (relativa) nula ou que, ao menos, a média
desta ao longo do periodo orbital o seja. Se isto ndo acontecer, tal média aumentara ao longo
de varios periodos acabando por demandar a dessaturagcdo da roda anteriormente citada.
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FIG. 3.1: — Atuador a roda a reagdo (a) e sua funcao de transferéncia aproximada (b).

O atuador a roda a reag@o apresenta as seguintes vantagens:
1) produz torques de baixissimo valor e proporcionais aos angulos de erro;
2) consome energia elétrica (renovavel) e ndo massa (ndo renovavel) como ¢ o caso do
atuador a jatos a gés;
3) na presenga de torques externos ciclicos, opera com velocidade média de rotacao
aproximadamente constante constituindo-se por isto no sistema adequado para ai operar.
E as seguintes desvantagens:
1) necessidade de reducdo da velocidade angular da roda (dessaturacdo) para que esta nao
atinja o seu limite maximo pré- estabelecido;

2) o aparecimento de torques giroscopicos devidos ao acoplamento entre os eixos, fazendo
com que a corre¢cdo da atitude em torno de um eixo gere torques em torno dos outros dois
eixos (desalinhando-os).

3.2 -TORQUES AMBIENTAIS

A simulacdo da atitude requer uma modelagem dos torques ambientais que atuam
sobre o satélite. Para a integracdo numérica das Equacdes de Euler, os torques ambientais
devem ser modelados como fungdo do tempo, da posi¢do e da atitude do satélite. Como
ilustracdo desta relagdo a Figura 3.2 mostra uma estimativa dos principais torques terrestres
em fungdo da posi¢do de um satélite (Belestskii, 1966).

Torques
(dina.cm) |

10°
10t
10 \
1077

107

101
1l ! ! L hkm

200 1000 w 3000
10" M,
10°F M

Figura 3.2 — Torques ambientais em fun¢ao da altura

|
S
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.onde: Mg ¢ o Torque gravitacional, Ma ¢ o Torque aerodindmico, Mh ¢ o Torque magnético,
Mr é o Torque de radiacdo e Mn ¢ o Torque de impacto de micro meteoritos.

Na integracdo das equagdes de Euler realizada neste trabalho os torques externos sao
desprezados, embora no equacionamento os termos devido aos torques ambientais como: o
aerodinamico, o magnético e o gradiente de gravidade encontram-se incorporada a dindmica
do movimento do satélite através dos termos Tdm 1,2 e 3.

3.3 - DINAMICA DO MOVIENTO DO SATELITE

Trés sistemas de referencia sdo relevantes no controle de atitude de um satélite
artificial. O primeiro, chamado “referencial (quase) inercial” ¢ um sistema com origem no
centro de massa da Terra e cujo eixo: X aponta para o Equindcio Vernal (na interseccao do
plano do equador terrestre com o plano da ecliptica); Z aponta na dire¢ao e sentido do vetor
velocidade angular terrestre; Y forma o triedro direto XYZ, (ver Figura 3.3).

ECLITICA

EQUADOR

EQUINOCIO
VERNAL

Figura 3.3 — Referencial inercial

O segundo, chamado “referencial orbital” ¢ um sistema com origem no centro de
massa da Terra, coincidente com um dos focos da elipse formada e cujos eixos Xy e Yy estdo
contidos no plano da érbita do satélite sendo: Xy na direcdo e sentido daquele foco para o
triedro direto XoY oZo, (ver Figura 3.4).

O terceiro, chamado “referencial movel” ¢ um sistema com origem no centro de massa

do satélite, com os eixos X, y € z mutuamente perpendiculares, fixos no corpo do satélite e
dirigidos segundo os seus trés eixos principais de inércia (ver Figura 3.5).
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EQUADOR

LN

Figura 3.4 — Referencial orbital

As equacdes que descrevem a dindmica do movimento do satélite em relacdo ao
referencial inercial (X,Y, Z), sdo obtidas considerando que o torque total (T) que atua sobre o
satélite, soma dos torques externos (devidos ao meio) (Te) e o torque de controle (T¢), € igual
a taxa de varia¢ao do seu momento angular (L), ou seja:

dL
—=T; 3.1
" (3.1)
que, reescritas em coordenadas do referencial mével (x,y,z), sdo dadas por :
ar + Wx L =T (3.2)
dt

onde W ¢ a velocidade angular do satélite em relagdo ao referencial inercial.

-Z

Figura 3.5 — Referencial movel.
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Admitindo o satélite como um corpo rigido e com os eixos principais de inércias
coincidentes com o sistema movel, tem-se:

L d . :
b [1LW,i+,W,j+I,W.k] (3.3)
W=W i+W, j+ W,k (3.4)
L=1.W=LW,i+,W, j+ LW,k (3.5)

onde I é a matriz de inércia do satélite.

Desenvolvendo passo a passo cada item da equacao 3.2,

i—lelwlinm'fzju}w}k (3.6)
i ik
WxL=|W, W, W, (3.5)

LW, LW, LW,

= L, W, W, i+, WW, j+1, W,W, k-1,W,W,k -I,W,W,j-1,W,W,i (3.6)

(13W3W2 —IZW2W3)i + (11W1W3 - I3W3W1 )J + (12W2W1j' Ilwlwz )k (3'7)

Substituindo as equagdes 3.6 e 3.7 em 3.2, obtém-se entdo, as equacdes que descrevem a
dinamica do satélite em relacdo ao referencial inercial (Equagdes de Euler):

LW+ LW,W, - LLW,W, =T, (3.8)
LWat LWW, -LW,W, =T, (3.9)
LWs+ LW,W,-1W,W, =T, (3.10)
LWit+ WoW,(,-1,) =T, G.11)
LWat WW,(0,-1,) =T, (3.12)
LWs+ WW,(1,-1) =T, (3.13)

onde: W, W, e W3 representam as velocidades angulares em relagdo ao referencial inercial;
I;, I, e I3 sdo os momentos principais de inércia do satélite e Ty, T e T3 sdo as componentes
dos torques total, soma dos torques externos e os torques de controle .
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: I,-1 T T
W1:W2W3—(2 3)+—'~“+—“
Il Il I]
: [ -1 T T
W2 — W1W3 ( 1 3) + e2 + c2
12 IZ 12
: I,-1 T T
W3 — WIWZ ( 2 ]) + e3 + c3
I3 13 I3

(3.14)

(3.15)

(3.16)

Os desvios angulares do satélite 3, y e ® (Figura 3.6), os quais representam a sua atitude em
relacdo ao referencial movel, sao dados pelas Equagdes 3.11, 3.12 ¢ 3.13 (Wertz, 1978).

p=W,cosy + W,seny

v =W, -(W,cosy —W,seny)tan

¢ = (W,cos i — W, sen y)cot gf

Figura 3.6 — Desvios angulares do satélite

Como os desvios angulares sdo pequenos, tem-se:

ﬂ:WI
=W,
¢:W3

e considerando que 0;~ AR, 0, « Ay e 05 « AD:
él = Wl

6;2 =W,
0,=W,
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(3.23)
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As equagoes 3.14, 3.15 e 3.16 podem ser reescritas na forma:

Wi=U, +b.f +a, (3.26)
Wo=U,+ b,.f, +a, (3.27)
Ws=U,+ b,.f, +a, (3.28)

onde: a; = Tey/ I}, a; = Tey/ I, e a3 = Tes/ 15 sdo termos relacionados com os torques externos;
fi = Wo.W3, £, = W W3 e f5 = W.W, sdo termos ndo lineares; b; = (Is-1,)/ I, b, = (I1-13)/ 15
sdo coeficientes constantes; e finalmente U; = Tci/li, Uy =T/l € Uz = Tes/l; sdo termos
relacionados com os controles, os quais serao identificados ao se inserir os efeitos das rodas a
reacao na dinamica do satélite.

Definindo as seguintes variaveis de estado:

X] = W1 X4 = 91 (329)
Xz = Wz X5 = 92 (330)
X3 :W3 (§] X6:93 (331)
reescrevem-se as Equagdes 3.11, 3.12, 3.13, 3.23, 3.24 ¢ 3.25 na forma:
X=AX +B.U +f(X) +a (3.32)
X(t,) =X, (3.33)
Onde:
0 0 00 0 O 1 0 O b,.f,
0 0 0 0 0 O 0 1 0 b,.f,
0 0 00 0 O 0 0 1 b,.f,
A= B= f(X) = (3.34)
1 0 0 0 0 O 0 0 O 0
0O 1 00 O O 0 0 O 0
0 01 0 0 O 0 0 O 0

Nesta notagdo f(X) representa os termos nao-lineares, “a” os torques externos, X as variaveis
de estado e U as variaveis de controle.

Escrevendo o indice de desempenho na forma:

J(X,,U00) = T(XTQX +U'RU)dt (3.35)

Tem-se:
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A 0 0 0 0 0
0 4 0 0 0 0
A, 0 0
0 0 A4, 0 0 0
Q = R=[0 4 O (3.36)
0O 0 0 4, 0 0
0 0 4
0 0 0 0 A O
0 0 0 0 0 4

que representam os pesos relacionados com o estado e com o controle, respectivamente.
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CAPITULO 4

IMPLEMENTACAO NUMERICA

Neste Capitulo apresentam-se alguns critérios para a sele¢do das matrizes peso Q e R.
Discutem-se as solugdes numéricas: da equacao algébrica matricial de Riccati 2.7; do sistema
algébrico formado a partir da Equagdo 2.50; e da integracdo da Equagdo 3.12. Em seguida
apresentam-se: um fluxograma do programa implementado, os valores iniciais € as constantes
utilizadas nesta implementagdo. Finalmente, algumas simulagdes com o objetivo de
determinar os valores das matrizes Q ¢ R, que produza um controle de melhor desempenho
possivel.

4.1 - SELECAO DAS MATRIZES PESO Q e R

Com o objetivo de melhor compreender a minimizagdo realizada na Equagdo 3.18,
coloca-se a seguinte questdo: Por que razdo, as matrizes Q e R estdo inseridas no integrando
de J(Xo, U (.), to, t))? A resposta a esta questdo fica clara quando se observa que uma redugao
arbitrariamente rapida do estado pode ser conseguida as custas de um aumento
correspondentemente grande do controle empregado, implicando, contudo uma
impossibilidade pratica na implementacdo de tal solugdo. Por outro lado, uma redugdo
arbitrariamente grande no controle pode provocar uma grande elevagdo do estado, situagdo
indesejavel num processo de controle de atitude. Logo, o que se deseja ao se incluir Q e R no
integrando ¢ um compromisso dos valores destas matrizes com a realidade pratica do
problema.

Quando se utiliza o critério quadratico, a selecdo das matrizes peso torna-se um
processo extremamente trabalhoso. Usualmente esta selecdo consiste em verificar, apds varias
simulagdes do problema, quais os valores destas matrizes que melhor satisfazem a certos
critérios (como por exemplo, porcentagem de sobrelevacdo, maximo controle e tempo de
estabilizacdo), que quando alcangados, refletem um melhor desempenho do sistema. Isto se
deve ao fato de ndo existir um método sistematico para tal selegdo. E usual adotar-se a forma
diagonal para Q, R, pois esta possibilita que as componentes do estado e do controle sejam
penalizadas individualmente, facilitando o ajuste e a interpretacdo fisica destas. A sistemdtica
empregada neste trabalho para a selecdo das matrizes pesos constitui inicialmente de varias
simulagdes. Nestas, por meio de tentativas e erros, foram selecionados os valores das matrizes
peso que melhor satisfizeram os critérios relacionados com o tempo de estabilizagdo. Uma
segunda etapa correspondeu ao aperfeicoamento dos valores obtidos na primeira, de forma a
melhorar principalmente o tempo de estabilizagdo. E interessante ressaltar que esta selegdo
esta diretamente relacionada com:

1) a equagdo (diferencial ou algébrica) matricial de Riccati e

ii) a lei de controle U=-R'B'K

Maiores detalhes quanto a esta sele¢do podem ser encontrados nos livros de Bryson e Ho
(1969), Kwakernaak e Sivan (1972) e D’Azzo e Houpis (1975).
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4.2 - METODOS NUMERICOS EMPREGADOS

A solugdo numérica implementada pode ser dividida basicamente em duas etapas. A
primeira corresponde a solucdo da equacdo algébrica matricial de Riccati 2.7. Uma vez
determinados os valores de K nesta etapa, passa-se a segunda que consiste na integracao
numérica da Equacdo 3.12. Na figura 4.1 apresenta-se um fluxograma destas duas etapas.
Existem varios métodos numéricos para a solu¢do da equagao algébrica matricial de Riccati.
Entre eles pode-se citar: integragdo direta, Kalman-Englar, diagonalizagdo e Newton-Raphson
(Kwakernaak e Sivan, 1972).

4.3 - VALORES INICIAIS E PARAMETROS

Neste trabalho realizam-se varias implementagcdes numéricas. Inicialmente, com
objetivo de determinar os melhores valores dos pesos A. Sdo feitas duas primeiras simulagdes,
na qual a partir do resultado apresentado, inicia-se um processo de aperfeicoamento do
desempenho da lei de controle utilizada, fazendo simulagdes mais especificas com os pesos A;
a A3e A4 a Agassociados a W e ao 0, respectivamente.

Foi utilizado o software Matlab, para estas implementacdes. Com o objetivo de manter
os resultados obtidos comprometidos com a realidade, os valores iniciais para os angulos e
para as velocidades angulares foram retirados da missdo TD-1A, particularmente de modo 5
(fase final de apontamento, e operacao normal) da simulagdo feita por Souza (1981) para o
mesmo satélite. As Figuras 4.2 a 4.12 apresentam os graficos das componentes da velocidade
angular W e do angulo 6 do satélite em fun¢do do tempo, ao se empregar a lei de controle
otimo, para as condicdes inicias, momentos de inércia e erros apresentados na Tabela 4.1.

TABELA 4.1

CONDICOES INCIAIS, MOMENTOS DE INERCIA E ERROS NAS ESTIMATIVAS
EMPREGADAS NA SIMULACAO

0 o(rad) wy (rad/s)
91 = 0,1 W = 0
0,=-0,5 wy =-0,1
0 3= 0,1 W3 = 0,5
MOMENTOS DE INERCIA (Kg.m?)
I, =225
Iz =207
I;=121

Precisdo de Apontamento (graus) | Taxa de Variacao de Atitude (graus/s)
<0,7 <0,02
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Figura 4.1 — Fluxograma do programa implementado

4.4 -SIMULACOES
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Figura 4.1
A =100 A4 =100 A7 =0,001
A2 =100 As =100 s = 0,001
A3 =100 As =100 Ao = 0,001
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Figura 4.1

Figure 4.1, mostra uma simulacdo onde a lei de controle consegue controlar o sistema
em menos de 4 segundos com os pesos de A; a A ¢ tem os mesmos valores de 100 e os A a A ¢
ter os mesmos valores de 0.001.

De agora em diante a idéia ¢ avaliar o matriz peso individualmente para obter um
desempenho melhor da parte linear da lei de controle. A melhoria sera avaliada
principalmente em termos do tempo de estabilizagdo e o overshoot.
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Figura 4.2
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Figura 4.2 —Melhoria em acdo de controle devido a decremento de valores pesos A
a 7»3

Figure 4.2, mostra uma simulacdo onde a ag¢do de lei de controle foi melhorada para
estabilizacdo perto de 2 segundos, diminuindo os pesos de A; a A3 para 100 enquanto
mantendo os mesmos valores de 1000 por Ay a A 6 € A7 a A9 de 0.001. O overshoot se aproxima
mais da origem.
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Figura 4.3
M =100 A4 = 10000 A7=0,001
A =100 As = 10000 As =0,001
Az =100 As = 10000 Ao = 0,001
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Figura 4.3 —Lei de Controle com 6timo desempenho em termos de tempo de
estabilizacdo e overshoot.

Figure 4.3, mostra uma simulacdo onde a lei de controle foi melhorada um pouco mais com
incremento dos pesos de A4 a A ¢ a 1000 e mantendo os mesmos valores de A; a A3 € A7 a Ao,
Esta ¢ a simulagdo onde o desempenho da lei de controle € considerado 6timo com e nivel de
sobre elevacgao “overshot” e o tempo de estabilizagdo ¢ minimo, aproximadamente 1 segundo
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CAPITULO 5

CONCLUSOES

Neste trabalho, deriva-se a extensdo da teoria do Regulador Linear Quadratico (LQR)
para o caso de uma dinamica que ¢ descrita por um sistema de equacao nao-linear (equagao de
Euler), esta lei compreende duas partes, uma linear e outra ndo linear. A parte linear ¢
empregada para o controle de atitude de um satélite artificial utilizando-se rodas de reagao
como atuador. Para efetuar esta investigacdo, derivam-se as equag¢des de movimento de um
satélite com dindmica nao-linear do satélite, em seguida estas equagdes sdo colocadas na
forma matricial de variaveis de estado, evidenciando a presenca dos termos ndo-lineares. A
lei de controle projetada pela extensdo da teoria do LQR compreende uma parte linear e outra
ndo linear. A primeira € projetada baseando-se nas equacdes lineares da dindmica do satélite e
a segunda na parte das equagdes ndo-lineares. Este trabalho concentrou-se em projetar e
avaliar o desempenho da primeira parte da lei de controle. Ao se empregar o método LQR
utilizou-se como critérios de desempenho das leis de controle a sobrelevardo (overshoot) e o
tempo de estabiliza¢do. Das simulacdes observou-se que quando ha uma grande penalidade
em reduzir o angulo e a velocidade do satélite, o nivel de agdo de controle fica muito alto
devido a necessidade de um compromisso entre o tempo de reducdo e a energia do torque de
controle. No dominio da freqiiéncia este compromisso pode ser traduzido em termos de nivel
de ganho e o tamanho da banda passante (bandwidth). A primeira parte projetada da lei de
controle considerando a parte linear dinamica mostrou um desempenho muito bom em
deslocar os overshoots no sentido da origem. Esse comportamento ¢ importante quando se
deseja preceder manobras rapidas no satélite, associado com as exigéncias estritas de precisao
de apontamento. Destes resultados preliminares, observa-se que a extensdo da teoria do RLQ
se torna mais promissora a medida que a lei de controle composta das duas partes (linear e
ndo-linear) possa obter um desempenho ainda melhor do que e lei s6 composta pela parte
linear, uma vés que esta ndo conseguiu controlar de forma eficiente 0 modelo com dindmica
ndo linear, o que significa dizer, melhores niveis de apontamentos do sistema podem ser
obtidos. Um aspecto importante da extensdo da teoria do RLQ par sistemas nao-linear ¢ a
possibilidade de projetar leis de controle de forma semelhante a linear, isto ¢, ajustando os
parametros das matrizes peso. O desenvolvimento da parte ndo linear da lei de controle e sua
aplicacdo para controlar o modelo ndo linear do satélite € o proximo passo dessa investigagao.
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