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RESUMO

Futuras missdes espaciais envolverdo satélites com Sistemas de Controle de
Atitude (SCA) com grande autonomia e grau de apontamento cada vez mais precisos.
Como conseqiiéncia, os procedimentos de desenvolvimento dos algoritmos de controle
precisardo ser cada vez mais confidveis antes de serem embarcados no satélite. Alem
disso, ha na literatura uma variedade de técnicas de controle de atitude, lidando com
requisitos de estabiliza¢do, identificacdo e robustez que precisam ser avaliadas
experimentalmente a fim de serem empregados nos futuros SCA. A principal
importancia da investigacdo experimental € possibilitar a verificacdo em laboratério
dos equipamentos (hardwares) e dos programas de computador (softwares) que serao
utilizados no SCA objetivando baratear o projeto deste. Este trabalho apresenta o estudo
do Sistema de Controle de Atitude de um satélite em trés eixos composto de trés rodas
de reacgdo e os seus respectivos motores DC de acionamentos. Este estudo € parte de um
projeto maior que visa desenvolver um simulador de satélites que permita a verificacao
experimental de varios aspectos fundamentais da dindmica de atitude e de diferentes
técnicas de controle de atitude. O modelo aqui desenvolvido consiste na equagdo de
movimento de um satélite com trés rodas de reacdo (atuadores) e seus respectivos
motores DC, trés sensores de deslocamento angular e trés sensores de velocidade
angular. Neste estudo preliminar, o foco principal foi investigado a influencia dos
motores DC no desempenho das rodas de reacdo em controlar a atitude do satélite.



STUDY OF APPLICATION OF THE REACTION WHEEL
CONTROL SYSTEM OF SATELLITES

ABSTRACT

Future space missions involve satellites with Attitude Control Systems (ACS)
with a great degree of autonomy and increasingly precise pointing. As a result, the
procedures for development of control algorithms need to be more reliable before being
loaded onto the satellite. In addition, there are a variety of literature on attitude control
techniques, dealing with stabilization requirements, identification and robustness that
need to be evaluated experimentally in order to be employed in future ACS. The main
importance of experimental research is to enable verification of laboratory equipment
(hardware) and computer programs (software) for use in aiming to lower the SCA this
project. This paper presents the study of the Attitude Control System for a satellite in
three axes composed of three reaction wheels and their respective DC motor drives.
This study is part of a larger project that aims to develop a satellite simulator that allows
the experimental verification of several key aspects of the dynamics of attitude and
different attitude control techniques. The model developed here is the equation of
motion of a satellite with three reaction wheels (actuators) and their DC motors, three
sensors of angular displacement and three angular velocity sensors. In this preliminary
study, the main focus was investigated the influence of DC motors in the performance
of reaction wheels control the attitude of the satellite.
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1 - Introducao

O movimento de uma espagonave € especificado por sua posi¢do, velocidade,
atitude e movimento de atitude. As duas primeiras descrevem o0 movimento
translacional do centro de massa (CM) da espaconave. As ultimas descrevem o
movimento de rotacdo da espaconave em torno de seu CM. Chamamos de atitude de
uma espagonave sua orientacdo no espaco. A atitude pode ser afetada por torques
ambientais como: torque aerodinamico (produzido pela interagdo da superficie da
espaconave com a atmosfera superior), torque de gradiente de gravidade (causado em
objetos ndo simétricos devido a variacdo da forca gravitacional sobre o mesmo), torque
magnético (resultado da interacdo de campos magnéticos residuais da espagonave com o
campo magnético terrestre) e torque de radiacdo solar (devido a radiacdo solar que
incide na superficie da espagonave), esses torques podem tanto perturbar a atitude de
um satélite, quanto ser utilizado para controlar sua atitude. Quando temos um satélite
em Orbita é comum que esse sofra a acio desses torque ambientais, esses muitas vezes
modificam a atitude do satélite de forma indesejada criando a necessidade de uma
correcdo, essa pode ser feita de varias maneiras e é basicamente constituida de um
atuador controlado por uma eletrénica de controle. Existem vdrios tipos de atuadores,
aqui utilizaremos as rodas de reagdo, ela usa o principio da conserva¢do do momento
angular que diz que em um sistema livre de torques externos a quantidade de momento
angular se conserva. Essas rodas nada mais sdo que volantes acionados por motores DC,
quando o motor imprime velocidade de rotagdo no volante o satélite que € solidario a
roda tende a se movimentar em sentido oposto, dessa forma € possivel corrigir a atitude
do satélite. Nesse trabalho o estudo foi feito em cima de um satélite que possui trés
rodas de reacdo essas rodas possuem seu eixo de rota¢do coincidente com os eixos do
sistema de coordenadas (x, y, z). A eletrOnica responsdvel pelo controle dessas rodas
pode ser projetada de varias maneiras, aqui utilizamos o método de alocag¢do de pdlos,
quando utilizamos esse método escolhemos um conjunto de pdlos e a partir deles
calculamos os parametros do controlador. Podemos utilizar varias metodologias (Souza,
1992) para investigar o desempenho de sistemas de controle de atitude de satélites, a

utilizagcdo de plataformas experimentais possibilita a introdu¢do de um maior grau de



realismo quando comparado com uma simulacdo computacional, com as plataformas é
possivel realizar experimentos e simulagdes para avaliar sistemas e estratégias de
controle para satélites com dindmica simples como a de um corpo rigido até
configuragdes complexas envolvendo componentes flexiveis (Souza,1992). Um
exemplo da utilizagdo de uma plataforma experimental e a investigacio do
comportamento dindmico do amortecedor de nutagcdo utilizado no primeiro satélite
brasileiro SCD-1 (http://www.inpe.br/scd1/site_scd/) o qual foi ensaiado em uma
plataforma desenvolvida no INPE . Nesse trabalho analisamos sistemas de controle
considerando apenas a dindmica do satélite ou seja consideramos as rodas como ideais,
em seguida introduzimos junto a dindmica do satélite a dinamica das rodas, assim
podemos analisar como e quanto os parametros do motor DC da roda de reacdo

influenciam no controle do sistema.



2 - Objetivo

O principal objetivo deste trabalho e ajudar na constru¢do de um Simulador de
Sistemas de Controle de Atitude de Satélites (SSCAS), uma plataforma que permitira
investigar experimentalmente a dindmica e o controle de atitude de satélites artificiais
rigidos e flexiveis. Dentro do contexto da DMC/INPE este projeto visa somar esforcos
ao aparelhamento de duas plataformas (Figura 1), a maior com rotacdo em trés eixos e a
menor com rotacdo em um eixo (vertical), existentes no Laboratério de Simulagao

(LabSim), para isso fizemos uma investiga¢do de como uma roda de reagdo interfere no

sistema de controle de atitude de satélite artificiais.

Figura 1 - Duas plataformas do LabSim: a esquerda rotacdo em 3 eixos a direita em 1
eixo
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3 - Desenvolvimento

3.1 - Equacoes de movimento da plataforma

A seguir sdo deduzidas as equacdes de movimento da plataforma com rotagdo
livre nos trés eixos por servir a ambas as plataformas sendo que as equacdes da
plataforma com rotag@o apenas no eixo z sao obtidas isolando-se os termos que

multiplicam o vetor k.

Apresentamos na Figura 2 o modelo da plataforma inercial com trés eixos de
rotacdo, o sistema de coordenadas retangular (x, y, z) € fixo a base da plataforma com
origem no centro de rotagdo da plataforma. Os sistemas de coordenadas (x, y,z),,;$a0
fixos as rodas de reagdo 1, 2 e 3 com origem nos seus respectivos CM e alinhados com
os eixos de rotagdo. Os vetores 12’1!2!3 indicam a posi¢do destes centros de massa € o
vetor 7, a posi¢do dos elementos de massa dm ambos com relacdo ao sistema de

coordenadas (x, y,z) . Os vetores p, ,, indicam a posi¢do dos elementos de massa dm
com relag@o aos respectivos sistemas de coordenadas (x, y,z),,;. A velocidade angular
absoluta do sistema de coordenadas (x, y, z) € chamado por W as velocidades angulares
dos sistemas de coordenadas (x, y, z),,;com relagdo ao sistema de coordenadas

(x,y,z) por w,,w, € w,. Alpha pode ser entendido como um parametro de projeto,
parte de um estudo sobre estratégia de controle, porém, no decorrer deste trabalho

consideraremos Alpha =90°.

11
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Figura 2 - Modelo da plataforma inercial

As equagdes de movimento da plataforma sdao formadas por trés subpartes: 1)
quantidade de movimento angular da base da plataforma onde o sistema de coordenadas

(x,y,z) € fixo, 2) quantidade de movimento angular das rodas de reacdo onde os
sistemas de coordenadas (x,y,z),,; s@o fixos € 3) equagdes cinematicas que
relacionam as velocidades de rotacdo do sistema de coordenadas (x, y,z) com a atitude
da plataforma no sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z), fixo a Terra, cuja origem €
comum a origem do sistema de coordenadas (x,y, z) . Iniciaremos com o

desenvolvimento das equagdes que descrevem a dindmica da base da plataforma.

12



Sabendo-se que esta ndo translada com relagdo ao sistema de coordenadas inercial,

basta equacionarmos seu momento angular dado por:
H = [ (Fx¥)dm
onde v é a velocidade absoluta de cada elemento de massa dm .

Integrando os dH da base separadamente das rodas de reacdo tem-se:

H= j(fxﬁ)dmi j(fxv)dm

Base i=l Roda

A velocidade absoluta dos elementos de massana base é: v=WXFr ;ea

velocidade absoluta dos elementos de massa nas rodas é: v =W XR, +w,X g, , pois

rotacionam em torno de seus préprios eixos e também em torno do sistema de

coordenadas inercial. Substituindo-as na equacdo (2) acima obtém-se:

H= jrx(WxF)dm+Z3: jﬁix(Wx§i+szix,5i)dm

Base i=l Roda

3
H= jrx(fo)dm+z J',Bix(wixﬁi)dm
Base+ i=l Roda
Rodas

A=i+Yh
i=1

Observa-se, a partir deste desenvolvimento, que o momento angular total da

plataforma € a soma do momento angular do conjunto base e rodas de reacdo com

velocidade angular W mais o momento angular das rodas de reagdo em torno de seus

proprios eixos com velocidade angular w, relativa ao sistema (x, y, z) .Os vetores

posicdo 7 e g, funcdes da posicdo x,ye z,os vetores We w, ,funcdes do tempo, sdo

dados por:

13



72xz7+y]+zlg

o =xl7i+yji+zlg,~

W:p17+y]+zlg
w, :WXZ. +w)ji +wzl;l.

Substituindo-se estas equacdes dentro das integrais dos momentos angulares

obtém-se:
FX(WXF) =[(y” +x*) p—xyq—xzrli +[=yxp+(y* +2°)g— yzrlj +[-zxp— 2y + (x> + y)rlk
DX (W, X p,)= [(y2 +x2)wx —xyw, —xzwz]f+[—yxwx + (y2 + zz)w}, - yzwz]j+[—z,xwx —Zyw, +(x*+ yz)wz]l;

As integrais dos termos da posi¢do definem os momentos e produtos de inércia descritos

abaixo:

I = .[(yz +2°)dm I,=1,= —J-xydm
I, = J‘(x2 +2°)dm 1. =1, = —szdm
IZZ=J-(x2+y2)dm Iyz=lzy=—.[yzdm

Caso a origem do sistema de coordenadas esteja sobre o C.M. do corpo, os
produtos de inércia se anulam simplificando as equacdes de movimento, isto acontece
para as rodas de reacdo, mas nao para a base da plataforma. Outra simplifica¢dao decorre
de que a velocidade de rotacdo das rodas de reacdo com relagdo ao sistema de

coordenadas (x,y,z) se dd em uma dire¢do constante no tempo.
Com isto tem-se:

h= . .p+ Ixyq+ Ixzr)f+(Iyxp+Iyyq+1yzr)j+(lup+ Izyq+ Izzr)lg

14



—

hy =1 _w.i =1wi

xx ' xl

—

hy =1, wi, =1,w,i,

hy =1 w iy =Iwsi;

O momento angular se conserva em um sistema de corpos em que nao existam
torques externos agindo. Caso existam, o teorema de Euler mostra que estes torques

equivalem a derivada temporal do momento angular, que € desenvolvida a seguir:

If] =E+Z3:Ei

i=1
Onde fz ¢ dados por:

h=(, p+1, q+1 i+, p+1 g+l rj+U, p+I1 g+1_ rk+
+(Ixxp+Ixyq+lxzr)i;+(1yxp+Iyyq+Iyzr)j+(1up+lzyq+lzzr)lz
h=(, p+1,q+1 i+, p+1 g+l rj+U, p+I g+1_rk+

+( p+1,g+1 W)+, p+I1,q+1 WX+ p+I_qg+I_r)(Wxk)

h=(, p+1,q+1 i+, p+1 g+l rj+UI, p+I g+1_ rk+
+W><[(Iup+1xyq+Ixzr)f+(Iyxp+Iyyq+lyzr)]+(Iup+Izyq+Izzr)I€]

h=(h), +Wxh

15



3 - . o . - . o .
D hi=1wii + 1w (W xi)+ 1, wa iy + Lw, (W Xiy) + 15 wa iy + Lwy (W X05)
i=1

3 - . . .. - - - -
hi=1,wii,+1,waiy, +1, wsiy + WX, w,i, + 1,w,i, + 1,w,i;)

i=1

Note que a derivada I ndo é calculada em nenhum dos termos acima pois os

sistemas de coordenadas sdo fixos nos corpos e I é fun¢iio somente da posi¢io. Sendo,

a plataforma, considerada corpo rigidoi =0.

Aplicando o teorema de Euler tem-se as equagdes de movimento da plataforma:

T'=H

= . . 3 R . 3 .
m(7,, xg)=(h), +Wxh+ > (h), +W><[Zh,»]
i=1

i=1

Todos os termos equagdo acima devem estar na mesma base ortonormal, neste

caso escolhe—se<i , j,k> referente ao sistema de coordenadas (x, y, z) . Para isso, basta

fazer as substitui¢des indicadas abaixo:

~

o
I

~-

-~
I
~.!

o~
I
=

g=gl[- sen(0)i + sen(@) cos(ﬁ)f +cos(6) cos((/ﬁ)lg ]

16



Onde¢ @ e y sdo os angulos de Euler que indicam a atitude do sistema de

coordenadas (x, y,z) com relag@o ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z),.

Para as rodas de reacdo 1,2 e 3 as equacdes de movimento sdo dadas pela
aplicacdo do teorema de Euler considerando o momento angular que estas t€ém em torno
de seu eixo de rotacdo cuja velocidade angular € dada pela soma da velocidade angular
relativa a base da plataforma w, mais a componente de velocidade angular absoluta da
base da plataforma em relacdo ao eixo de rota¢ao da roda de reacdo. Portanto, o

momento angular das rodas de reacdo em torno de seus eixos de rotagdo é:
Q, =1,00, + W) ®i, = I,[w, + p]
0, =L,(iw, +W)ei, = I,[w, +4]
Q, =1,(, +W)ei, =IL,[w, +7]

Cujas derivadas temporais fornecem as equacdes de movimento para as rodas:

O =1[w+pl=T

Q, = I,[W, + pcos(a) + gsen(a)] =T,

0, = I,[W, +7]=T,

Os torques 7;, T, e T, sdo internos a plataforma, por isso, ndo alteram o momento

angular total H.
O ultimo conjunto de equacdes necessdrias sdo as que descrevem a atitude da

plataforma inercial com relag@o ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z),.Uma

seqiiéncia possivel € a 3-2-1 dos angulos de Euler na qual a matriz de rotagdo com os
co-senos diretores que faz a transformacgdo dos vetores do sistema inercial para o

sistema da base da plataforma (x, y, z) € dado por:

17



cos(@)coslyy) cos(@)senyy) —sen(@)
R =| sen(@)sen(@)cos®) —cos(@)senly) sen(@)sen(@)senly)—cos@)cos®) sen(@)cos@)
cos(@)sen(@)cos®y) —sen(@)seny) cos(@)sen(@)sen®)—sen(@)costy) cos@)cos@)

Desta forma, as equacdes cinemadticas para a seqiiéncia de Euler que descrevem

a atitude da plataforma sao:

¢ = p +tan(@)[q sen(@) + r cos(9)]

0 = g cos(@) — rsen(p)

o5(0) +[gsen(@) +rcos(9)]

Todas as equagOes necessdrias foram desenvolvidas, agora, reorganizando-as
com os termos derivadas de 1° ordem a esquerda e os de ordem zero a direita tem-se o

sistema de equagdes na forma matricial:

18



o I, I, 000 I, 0 Offp
I, 1, I, 0 0 0 0 I, 0|lg
I, I, I, 0 0 0 0 O I, 7+
0 0 0 1 00 0 0 O0flé
0 0 0 01 0 0 0 0R6;=
0 0 0 001 0 0 0|y
1 0 0 000 1 0 0w
0 1 0 0 00 0 1 0]lWw,
0 0 1 0 0 0 0 0 1 [

(I =1 )gr)+ 1, (pr)—1_(pg)+1, (r’—q*)+1,(w,r)+
—I;,(wyq) + mgr, cos(@)cos(8) — mgr_ sen(@)cos(6)
I, =1 )pr)+1, (pg)—1,(gr)+1_ (p>=r’)=I(wr)+
+ 1,(w,q) —mgr, cos(@P)cos(8) —mgr, sen(8)
(I =1, )(p)+1(qr) =1, (pr)+1,(q" = p*)+1,(wq)+
—1,(w,q) + mgr, sen(@)cos(8)— mgr, sen(6)

p + tan(@)[g sen(@) + r cos(@)]
= g cos(@) — rsen( @)

+ [gsen( @) + rcos(P)]

cos(8)

ESIEEIE

Colocando em forma compacta tem-se:

M Rx b= {r(x)}

que, apdés a inversdo da matriz M , finalmente resulta num sistema que pode ser
integrado por métodos usuais como o Runge Kuta com a atribui¢cdo dos valores iniciais

tais como angulos (entrada degrau), velocidades (entrada impulso) ou ambas:
3= {r ()}

{Xo}: {Poro¢090‘//0W1W2W3 }T

19



3.2 - Sistema de controle da plataforma

O sistema de equagdes obtido ndo € linear, como o método de controle que serda
utilizado aplica-se a sistemas lineares invariantes no tempo, tem-se a necessidade de
lineariza-lo, para isso utiliza-se a hipétese de pequenas perturbacdes e considera-se a

hipétese de que 7., = 0. Da primeira hipétese conclui-se que produto de duas
velocidades e insignificante se comparados com outros termos, alem de que sen(angulo)
=0 e cos(angulo) = 1; da segunda hipdtese tem-se a anulac@o dos produtos de inércia e

assim obtém-se o sistema de equacdes lineares abaixo:

I .p+I1Ww =0
Iyyq+12w2 =0

I . p+1,w,=0

¢=p
=g
y=r
W, = ——
1 I, p
W:_z_
2 1, q
T.
Wy =—2—F
1,

20



Inserindo as trés ultimas equacdes nas trés primeiras para que se possa ter um

sistema estado controldvel visto mais adiante, obtém-se o sistema de equacdes abaixo:
(Ixx _Il)p :_T'l
(I, —1,)g=-T,

(Izz _13)};:_T3

o=p
6=gq
y=r
que em forma matricial tem-se:
~ ~ ! 0 0
pl [o 00 0 0 O]fp) |LHi~1a
q 0 00 0 O0 Ojlqg 0 ! 0
i I,-1 T,
F 0 00 0 O0 Ofr »
5(T11 000 0 o0l]g[] O 0 LG
? ¢ 13_Izz T3
0 01000 06 0 0 0
) |0 01 0 0 Oflw 0 0 0
0 0 0 |

repr esentando-se em forma compacta:

X }=[aKx}+ [Bu}

Cujo o diagrama de blocos esta representado na Figura 3
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Integrator

Figura 3 - Sistema em malha aberta

O método de projeto aplicado ao sistema é o chamado Alocacdo de Pdlos.
Assume-se inicialmente que todos os estados estdo disponiveis para realimentacdo.
Neste método o projetista aloca os p6los do sistema em malha fechada de modo que

atinja os requisitos de projeto fazendo o vetor de entrada {u} proporcional aos estados.

Meétodos de projeto com base em requisitos no dominio do tempo ou da freqii€ncia para
sistemas cujo sinal de entrada € uma grandeza vetorial (sistemas MIMO), como neste
caso, sao matematicamente mais complicados estando além dos objetivos deste
trabalho. Portanto, a sele¢do dos p6los serd feita analisando as caracteristicas de
resposta do sistema por diferentes simula¢des computacionais e escolhendo aqueles que
resultarem na melhor performance baseada nos critérios de porcentagem de overshoot,
tempo de estabelecimento (2% ou 5%), ganhos de realimentacao e saturagio da acao das
rodas de reacdo. Primeiramente, para ser possivel alocar os polos arbitrariamente, a
condic¢do necessdria e suficiente € o sistema ser completamente estado controldvel.
Para isso, num sistema de n estados (n = 6 no sistema em questdo) devem haver n

colunas linearmente independentes na matriz de controlabilidade dada por:
[col=[B 4B ... A" B
Neste caso temos [Co]6X18 :

[co]l=[B 4B AB A’B A*B A°B]
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Satisfeita esta condicdo temos a plataforma inercial totalmente

controlavel, escolhe-se o vetor de controle:
luy=-IkKx}
onde, no caso da plataforma inercial, [K ] ¢ genericamente representado por:

kn klz k13 k14 le klé
[K] = k21 kzz k23 k24 kzs k26
k31 k32 k33 k34 k35 k36

estado

substituindo-se a matriz de ganhos na equacao do sistema {X }: [A]{X H+ [B]{u} tem-se:

{x}=[a-BK}x}

Cujo o diagrama de blocos é representado pela Figura 4.

] —

Integrator

Figura 4 - Sistema em malha fechada
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A determinagdo de [K], que faz os pdlos de [A—BK] serem p,, P,, P3» Di» Ps

e p, ¢ feita da seguinte maneira:

I - Reescreve-se o sistema explicitando as entradas 7,, T, e T;:

p) o 00 0 0 0]fp 1_%1 kY k] O [k
gl {00000 0fjg] [|" k|| 7o | ke L
FL_[0 00 00 0)rl g kel L0 ke | T e
[ |1 000 0 0|l o |k 0 |k 0 | ks
6| |0 100 0 0|8 o | ks o | ks 0 | ks
] 00100 0y o |k 0 |kl | 0 |lks

IT — Considerando apenas uma entrada por vez, fazendo 7, =0 para as outras

4

duas entradas, determina-se as equagdes caracteristicas dos sistemas:
[sT-A+B,K,]=0
[sI—A+B,K,]=0
[sI —A+B,K,]=0

neste caso obtém-se:

6 1 5 1 4

s  ————(k, 57)— k,s)=0
11+1XX(ll ) 11+1H( )

§0 — ! (k,,s’)— (k,ss*)=0
L+1, " L+, 7

6 1 5 1 4

s — k,s)— k,s")=0
I3+Izz( ¥ ) I3+Izz( * )
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III - Substituir os pdlos nas equagdes caracteristicas acima observando que, neste
caso, hd dois parametros k a determinar por equagao, assim, deve-se substituir dois
polos por equacao no intuito de se formar um sistema de equagdes lineares. Observar
também que pdlo complexo e seu conjugado devem ser raizes da mesma equacao
caracteristica, e pélos reais (raizes de uma mesma eq. caracteristica) devem ser

distintos. Com isso, surgem algumas restricdes na escolha dos pdlos para atender estas

restrigoes.

1 1 2
—(k +—(ky) =
I +1. (ky py) I +1. (ki) (p1)

1 1 2
—(k +—(k,) =
I+1. (k) p,) I+1. (ki) (Pz)
L (k )+—1 (kys) =(p;)*
I+ Iyy 2nP3 I+ Iyy 25 Ps3

1 1

—(k +—(k,.) = 2
I+l (kyp,) 1L+l (kys)=(py)

1 1 2
—(k —— (k) =
I+1. (kyyps) I+1. (kys) (ps)

1 1 2
—(k ——(k, ) =
I+1. (kyy Do) I+1. (kye) (Ps)

IV — Obtém-se a matriz de ganhos resolvendo o sistemas de equag¢do acima,

I, 1

xx? yy 2 2z’

onde [ I,, I, e I, s@o os parametros do satélite e suas rodas de reacdo a

serem ensaiados.

A selecdo dos pdlos para o sistema de malha fechada € um compromisso entre
velocidade de resposta e intensidade da agcdo de controle (quanto mais a esquerda se
aloca os pdlos no plano complexo, mais intensa € a acao de controle). Além disso, esta

metodologia ndo previne contra saturagao dos atuadores (rodas de reacdo) cuja
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velocidade de rotacdo ndo € infinita, por isso a interatividade entre simulacao

computacional e selecao dos pdlos é importante no projeto do controlador.

3.3 - Dinamica das rodas de reacao

Pode-se descrever uma roda de reacdo como um volante acionado por um motor
elétrico DC, quando o motor imprime velocidade ao volante o satélite que € solidario ao
motor adquire velocidade em sentido oposto, dessa forma pode se fazer o controle de
atitude do um satélite. A seguir apresenta-se a modelagem matemética de um motor DC,
obtém-se esse modelo matematico aplicando-se leis fisicas sobre o modelo fisico

apresentado na Figura 3.

Figura 5 — Modelo fisico de um motor DC
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Do modelo fisico temos:

V=Ri+Lﬂ+e
dt

T =Bws j
dt

Sabe-se que quando uma forma de energia (elétrica) e convertida em outra
(mecanica) tem-se um perda de poté€ncia na conversdo, pode-se relacionar a poténcia

elétrica com a mecanica pela seguinte equagao:
ien=Tw

onde 77 e o rendimento do motor elétrico, que nesse estudo serd considerado unitario,

obtendo-se:

Sabe-se que:
T=K,¢ i

onde ¢ € o fluxo magnético que € constante ao longo de tempo, tem-se:

. .dw .
que pode-se substituir em 7 = Bw + ]7 , assim:
t

K, i=Bw+
dt
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o . Tw
agora substituindo 7 =K, i em e=—, tem —se:
l

e=K w

m

.y ) di
que substituidoem V = Ri + Ld_ + e, tem-se:
t

v=ri+L% Kk w
dt

Lembrando que no sistema estudado tem-se trés rodas de reacdo e organizando
as equagdes 1 e 2 com os termos derivadas de 1 ordem a esquerda e os de ordem zero a

direita tem-se o sistema de equacdes na forma matricial:

R, 1
-— 0 0 — 0 O
L L R I L | (Vl - mel)
Le=| 0 —L—2 0 Ri,p+| 0 - 0 [{(V,-K,w,)
Ly ’ R. s ’ 1 v, -K,w,)
0 0 —L—3 0 O T
L 3 L 3
- B - Ck -
-—4 0 0 — 0 0|
W, I B w, Ji X [
W, e=| 0 —J—2 0 [fw,¢+| O J—m 0 [i,
Ws ’ B. |[Ws ’ K Iy
0 0 —J—3 0 0 J—’”
L 3] L 3]

colocando em forma compacta tem-se:
{x.}=lalx }+[BYu}
{x,}=[akx, }+[Blu,}
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4 - Simulacoes e Resultados

A seguir apresentam-se simulacdes do sistema obtido no item 3.2, as simulagdes
foram feitas no Simulink, ferramenta encontrada no software Matlab, nele
representamos o sistema através do bloco da Figura 6, que nos permite trabalhar com a
equacgao na forma matricial.

- ¥ = Ax+Bu
y = Cx+Du

Planta Satelite

A REF [[000]

ﬂ UE) Ul

Angulos

[ O <a=t
+ U(E) U}«

Velocidades

Figura 6 — Sistema em malha fechada na forma matricial

Para as simulagdes utiliza-se um satélite hipotético livre de torques externos com

os seguintes parametros de inércia dados em unidades do sistema internacional:

Dix=1.17 , Iyy=1.17 e Izz=1.17

Este satélite possui trés rodas de reacdo com os seguintes valores de inércia

dados em unidades do sistema internacional:
I, =1,=1,=0.0018

Para se determinar os ganhos do controle utilizou-se o método de alocagdo de

p6los com seguinte conjunto de polos:

-2+0.3i, -2-0.3i, —2.25+0.3i, —2.25-0.3i, -2,5+0.3i ¢ —2.5-0.3i
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Obtendo-se:

k, =—5.82, ky, =—5.24, ki, =—8.51,k,, =—7.39, kys =—6.00 ¢ ky, =—

Adotam-se como valores iniciais para a simulacao:

Nesse caso o intuito do sistema de controle é fazer com que os angulos de Euler
se tornem nulos, a Figura 7 representa o comportamento desses angulos ao longo do
tempo para um satélite onde a dindmica da roda de reacdo € ignorada, ou seja, temos

uma roda de reagdo ideal. Observa-se que o sistema de controle reduz os angulos de

$=5, =10y =15, p=qg=r=0e w, =w, =w, =0

Euler a zero em menos de 6 segundos.

Angle (deg)

16

Euler angles

T T T T T T T
: —— Phi
........................................... , —Theta_
Psi
i i : i ; : i
0 2 4 B 5 10 12 14 16

Time (s)

Figura 7 - Angulos de Euler sem a dinimica das rodas de reacio
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A Figura 8 mostra os valores das velocidades angulares (p, q e r) durante a

manobra de reducdo dos angulos de atitude.

Angular velocity of the satellite

4 T ! ; ! ! ! !
w
=]
B L e R B B
=
= W1 -SSR TR S S A |
T
=
RSN 1 RS R SN NN SN S, N B — 1
o
=
T
....................................................................... p H
— =4
d : ; r
214 i 1 I i 1 i T
0 2 4 G g 10 12 14 16
Time (&)

Figura 8 — Velocidade angular sem a dindmica das rodas de reacao

A Figura 9 representa os torques aplicados pelas rodas de reacdo ao satélite durante a

manobra.
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Torgques applied by the reaction wheels

' : : : : : =il
— T2
L o s e s s s P o — 713U
15 ....................................................................................... -
£
Z
@ '] ....................................................................................... -
=]
=
=]
|_
_DE | | 1 1 | 1 |
1] 2 4 ] g 10 12 14 16
Tirne =)

Figura 9 - Torques sem a dinamica das rodas de reagdo

Com o intuito de se analisar como e quanto a dinamica da rodas de reacdo
interferem no controle do satélite adicionamos a Figura 6 a dindmica das rodas de

reacdo obtida no item 3.3, assim o novo sistema pode ser representado pela FiguralO.

¥ = Ax+Bu ¥ = Ax+Bu Juldt ®' = Ax+Bu
y = Cx+Du y = Cx+Du duid y = Cx+Du

Elétrica Mecénica Derivative  J volante Planta Satelite

UE) U

Fy

Angulos

—@: U(E) Ut

Velocidades

Figura 10 - Sistema em malha fechada com a dinamica das rodas de reagcao
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A Figura 11 representa os angulos de Euler do sistema da Figura 10, onde os

parametros do motor DC sio:
R=2Q L=05H B=02Nms J=022kgm*/s’

E bem claro que o comportamento dos angulos de Euler representados na Figura
11 € diferente do comportamento dos angulos de Euler representados na Figura 7, isso
ocorre devido a dinamica das rodas de reacdo que agora esta sendo considerada. Nota-se
o tempo decorrido até que os angulos se estabilizem é maior que o tempo decorrido na
simulacdo quando se desconsidera a dindmica das rodas de reagdo, outra diferenca
visivel e mais preocupante é que os angulos se estabilizam em valores diferentes
daqueles pretendidos (0°), hd um pequeno erro que € proporcional aos angulos iniciais

do satélite.

Euler angles
16 T T T T T T I
— Phi
— Theta |
m=———pE]
=
LNt TP TP P P T PIRITP SOTTEPETE: STRITTEAPOPOO
Py
F I e e ey e e L L s s P S L AR W S L LN £t =
D e e N e e e e e
T
32 i | i i 1 i 1
0 2 4 G 8 10 12 14 16

Figura 11 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reagio
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As Figuras 12 e 13 representam respectivamente as velocidades angulares do
satélite e torques aplicados ao satélite pelas rodas de reacdo, ja a Figura 14 representa as
velocidades de rotacdo de cada uma das rodas de reacdo, elas ndo apareciam antes, pois
sem a dinamica da roda a realimentacdo feita pelo sistema de controle ja era o proprio
torque, as velocidades das rodas de reacdo sdo fatores limitantes, ja que elas ndo podem
variar infinitamente, cada modelo de roda tem seu limite particular, vamos considerar o
limite das rodas utilizadas aqui seja de -1000 a 1000 rpm. A Figura 14 mostra que este
limite nao foi ultrapassado, caso esse limite for ultrapassado € necessario a utilizacdo de
outro modelo de roda ou até mesmo um novo sistema de controle onde a dessaturacdo
das rodas de reacdo se faz necessaria. Ao longo desse trabalho deve-se se estar sempre
atento ao limite imposto pelas rodas de reacdo, mas como serd visto no decorrer do

trabalho ele nao é fator limitante nas simula¢des apresentadas.

Angular velocity of the satellite

Angular Welocity (deg/s)

Time (s)

Figura 12 — Velocidade angular com a dindmica das rodas de reacdo
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Selocity (rpm)

Taorgues applied by the reaction wheels

0.5 g ) ; T T 5
- r ; : : - —T
........................................................................ — 12
— T3
£
Z
Sy ) (O SN N SO - ST S, S A _
=
g
5
T o e T
- i ; : i | ; ;
0 2 4 B g 10 12 14 16

Time (s)

Figura 13 - Torques com a dinamica das rodas de reacao

“elocity of the reaction wheels

Time (=)

Figura 14 — Velocidade de rotacao das rodas de reacao
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Sabendo que a dindmica da roda influencia no sistema de controle uma
investigacdo mais detalhada de como cada parimetro da roda pode alterar o
desempenho do sistema de controle € importante. Para isso investiga-se a influencia de

cada parametro isoladamente, comeca-se alterando a resisténcia do motor R, faz-se
R=10Q e mantém-se L=0.5H, B=0.2Nms, e J =0.22kgm*/s>. A Figura 15

representa os angulos de Euler para essa situacdo, nota-se que o tempo necessario para
efetuar o controle é maior, ou seja, o tempo de resposta do sistema € diretamente
proporcional a R, devido a isso a velocidade das rodas de reacdo representada na Figura
18 atinge um pico de velocidade menor quando comparado com a simulagdo
representado pela Figura 14, isso pode ser vantajoso no caso de um sistema que esta
saturando as rodas. As Figuras 16 e 17 representam as velocidades angulares do satélite

e torques aplicados no satélite respectivamente.

Euler angles
16 | T | T T | T
; : : : ; : Fhi
— Theta |
Psi
o
= IO . - R . UL SRR . SRS IO - N
=
a
F R e R e L By TR L e B R St e o b o R e e e e =
e e e e
T
i ] 1 ] i 1 1 1
1] 2 4 G g 10 12 14 16

Figura 15 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reagio
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Torgque (M.m)

Angular velocity of the satellite

Angular Velocity (degfs)

'-"-1-5 1 | 1 1 1 1 !
0 2 4 ] 8 10 12 14 16
Time (s)

Figura 16 — Velocidade angular com a dinamica das rodas de reacio

Torques applied by the reaction wheels
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0 2 4 B a3 10 12 14 16

Time (s)

Figura 17 - Torques com a dindmica das rodas de reacdo
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“Welocity of the reaction wheels
-‘1 T T T T T T T

Selocity (rpm)

Figura 18 — Velocidade de rotacdo das rodas de reacao

Com o intuito de saber como a indutancia do motor influencia no controle do
satélite retorna-se R = 2Q, alterando L =2.5H . Analisando a Figura 19, nota-se que
com o aumento de L introduz-se um comportamento oscilatorio nos angulos de Euler
eles passam a oscilar com amplitude cada vez menor em torno de seu ponto de
estabilidade, isso ndo € muito interessante, pois essas oscilacdes alem de aumentar o
tempo de resposta do sistema pode ocasionar um desgaste excessivo do atuador,
observa-se na Figura 22 que representa a velocidade dos atuadores que o equipamento €
mais exigido quando aumentamos o valor de L, como os equipamentos de um satélite
devem durar por longo periodo sem apresentar falha ¢é interessante que o
comportamento oscilatorio seja minimizado o méaximo possivel e quando possivel
anulado. As Figuras 20 e 21 representam as velocidades angulares do satélite e torques

aplicados no satélite respectivamente.
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Angle (deq)

16

Euler angles

T T T T T T T
1 . | ——— Phi
i..| — Theta
Psi
1 | 1 I 1 I |
] 2 4 5] a 10 12 14 16

Time (g)

Figura 19 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reagio

Angular Yelocity (deg's)

Angular welocity of the satellite

Time (=)

Figura 20 — Velocidade angular com a dindmica das rodas de reacdo
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Torgque (M.m)

05 ! ; ; ! ; : :

0.14

0.05

“elocity (rpm)

0.2

0.1

Torgues applied by the reaction wheels

Figura 21 - Torques com a dinamica das rodas de reacao

“elocity of the reaction wheels

a 2 4 B g 10 12 14 16

Figura 22 — Velocidade de rotacao das rodas de reacao
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Para analisar como o valor de B interfere no sistema retorna-se L =0.5H e faz

B =1.0Nms_Analisando a Figura 23 nota-se que a resposta demora mais para atingir a

estabilidade quando comparado com o sistema representado na Figura 11, a influéncia
de B € parecida com a influéncia de R e também pode ser usado quando temos a
saturacdo de uma roda, aumentando B diminuimos a velocidade maxima que a roda
atinge durante a manobra, como pode ser visto na Figura 26. As velocidades angulares
do satélite e torques aplicados no satélite sdo representadas pelas Figuras 24 e 25

respectivamente.

Euler angles

Angle (deg)

Figura 23 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reagio
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Torgue [N.m)

Angular Welocity (degis)

Angular velocity of the satellite

: [
1 1 1 i 1 1 T
2 4 B 8 10 12 14 16
Time (s)

Figura 24 — Velocidade angular com a dindmica das rodas de reacdo

Torgques applied by the reaction wheels
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Figura 25 - Torques com a dindmica das rodas de reacdo
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“elocity of the reaction wheels
5 T T T T I T T

Welocity (rpm)

Time (g)

Figura 26 — Velocidade de rotacdo das rodas de reacao

Por fim serd analisado como J interfere no sistema, para isso retorna-se
B=02Nms e faz J =0.3kgm®/s*. Observa-se na Figura 27 que como L, J também

insere um cardter oscilatério na resposta do sistema e como ja foi dito isso pode
ocasionar um desgaste excessivo do atuador o que € muito exigido durante essa
oscilagdo, o que ndo € interessante. As velocidades angulares do satélite, torques
aplicados no satélite e velocidades das rodas de reacdo sdo representados pelas Figuras

28, 29 e 30 respectivamente.
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m

Euler angles
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Figura 27 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reacio

Angular Welocity (degfs)

Angular velocity of the satellite

Time (g)

Figura 28 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reagio
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Torgque (M.m)

Torgues applied by the reaction wheels
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Figura 29 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reacio

“elocity of the reaction wheels
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Yelocity (rpm)

Time (5]

Figura 30 - Angulos de Euler com a dindmica das rodas de reacdo
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Nota-se que tanto R quanto B fazem a resposta do sistema mais lenta enquanto J
e L inserem um cardter oscilatério, sabe-se que R e B sdo elementos dissipadores de
energia, dai interferéncias parecidas no sistema, foi dito que se podem aumentar os
valores de B e R para garantir que a roda de reacdo ndo sature porem nao deve se
esquecer que aumentando B e R a energia gasta durante a manobra aumenta, pois ha
maior dissipacdo de energia, outro ponto importante é que quando aumentamos B
aumentamos também o desgaste das partes moveis da roda, L e J sdo armazenadores de
energia por isso acabam provocando efeitos parecidos no sistema, com aumento de L
podemos ter um aumento no campo magnético residual do satélite, isso pode acarretar
uma mudanga indesejada na atitude do satélite, j4 que esse campo vai interage com o

campo magnético terrestre.

5 — Conclusoes

Neste trabalho desenvolveu-se o modelo matematico de um satélite, modelo
matematico de um motor elétrico DC que compdem a roda de reacdo e projetou-se o
sistema de controle do satélite. As equacdes de movimento do satélite foram deduzidas
para um equipamento com rotacdo em trés eixos, que podem ser simplificadas para
satélites com movimentos menos complexos. As equagdes do motor DC levam em
conta parametros elétricos do motor, indutancia e resisténcia, alem de parametros
mecanicos, atrito e momento de inércia. O sistema de controle foi projetado através do
método de alocagdo de pdlos para um sistema de equagdes na sua forma linearizada.
Através simulagdes foi possivel concluir que a dinamica da roda interfere no sistema de
controle do satélite, alterando o tempo da manobra de controle e a precisao do controle,
nota-se que a roda aumenta o tempo necessdrio para manobra de controle ser efetuada,
alem de introduzir um erro ao final da manobra, verifica-se que esse erro é diretamente
proporcional ao valor inicial dos angulos de Euler. Com as simulag¢des foi possivel
analisar de que forma cada parametro do motor (R, L, B e J) interfere no controle do

satélite, verifica-se que R e B aumentam o tempo em que o controle é efetuado, sabe-se

46



que tanto R quanto B sdo elementos dissipadores de energia e devido a essa
particularidade acabam provocando efeitos parecidos no controle do satélite, caso
existisse outro elemento dissipador na dinamica do motor provavelmente acabaria
provocando o mesmo efeito de R e L, retardando o controle do satélite. Observou-se que
B e J inserem um carater oscilatorio no movimento do satélite, alem de aumentar o
tempo da manobra de controle, atribui-se o fato de B e J ocasionarem o mesmo tipo de
distirbio a natureza dos parametros, sabe-se que tanto B quanto J s@o elementos
armazenadores de energia, assim caso existisse outro elemento armazenador de energia
na dindmica do motor provavelmente ele ocasionaria o mesmo efeito de B e J, causando
uma oscilacdo durante a manobra de controle alem de aumentar o tempo para efetuar a

manobra.
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