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RESUMO

O objetivo deste trabalho ¢ aplicar a teoria classica de controle no projeto de um sistema
de controle de atitude de satélites. Pretende-se apresentar os procedimentos de projeto
para um sistema de controle de atitude contendo um volante de inércia suspenso por
dois eixos cardan (gimbals), para um satélite estabilizado em trés eixos numa oOrbita
geoestacionaria. A utilizacdo de um volante de inércia com dois eixos cardan ¢ uma
opcdo bastante interessante porque, com apenas um dispositivo, € possivel controlar o
torque em torno dos trés eixos do veiculo, através do controle de velocidade da roda e
do fenomeno do girotorqueamento com dois graus de liberdade. Se o tamanho da roda e
a velocidade sdao determinados adequadamente ¢ possivel cancelar torques ciclicos sem
empregar jatos de gas, usando-os apenas periodicamente para cancelar torques de
perturbagdo seculares (que crescem linearmente com o tempo). Nesse sistema, baseado
em um volante de inércia, ¢ necessario apenas um sensor de arfagem/rolamento (sensor
de Terra) para a manutengao precisa da atitude, diferentemente de sistemas de controle
baseados em expulsdo de massa os quais t€ém necessidade de utilizagdo continua de
propulsores, além dos sensores de rolamento, arfagem e guinada. Considera-se que o
satélite esta na trajetoria nominal em Orbita e, portanto, que a fase de aquisicdo da
atitude ja tenha transcorrido. Serdo determinadas propriedades especificas, leis e
parametros de controle com o intuito de anular o torque de perturbacdo de pressdo de
radiacdo solar e o torque devido ao desalinhamento dos propulsores do sistema de
corre¢do de oOrbita. Sera analisada a estabilidade do sistema de controle e serdo obtidas
respostas para torques de perturbagdes do tipo impulsivo, em degrau e ciclico. As
equagdes do movimento sdo desenvolvidas partindo do pressuposto que o satélite ¢ um
corpo rigido com uma roda de inércia capaz de gerar momento angular internamente, o
qual somado com o momento angular do veiculo fornece 0 momento angular total. Os
torques que agem sobre o satélite considerado no modelo sdo os torques de distarbio
devido a pressdo de radiagdo solar, torques de desalinhamentos do vetor empuxo dos
jatos de gas e o torque devido ao gradiente de gravidade.

Palavras-chave: Controle. Atitude. Satélite.
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DESIGN OF A CONTROL SYSTEM THAT USES A WHEEL
ATTITUDE OF INERTIA SUSPENDED FOR TWO GIMBALS

ABSTRACT

The objective of this work is to apply the classical control theory in designing a system
for satellite attitude control. It is intended to present the design procedures for an
attitude control system containing a flywheel suspended by two gimbals, for three axis
stabilized satellite in geostationary orbit. The use of a flywheel with two gimbals is an
interesting option because with only one device it’s possible to control the torques about
vehicle’s three axes; through the wheel speed control and gyrotorquing phenomenon. If
the wheel size and speed are determined properly it’s possible to cancel cyclic torques
without using gas jets, using them only periodically to cancel secular disturbance
torques. In this system, based on a momentum wheel, just a sensor pitch/roll sensor
(Earth) is necessary for the maintenance accurate of attitude, differently from control
systems based on mass expulsion, which need continuous use of propellants besides the
sensors roll, pitch and yaw. It is considered the satellite is in nominal orbit and,
therefore, that the attitude’s acquisition phase has already elapsed. Specific properties,
control laws and system parameters are determined in order to cancel the torque
disturbance of radiation pressure and the torque due to misalignment of the thrusters of
the orbit control system. The stability control system is analyzed and responses to
impulsive disturbance torques in step and cyclic are obtained. The equations of motion
are obtained assuming that the satellite is a rigid body with inertia wheel capable of
generating angular momentum internally, which coupled with the angular momentum of
the vehicle, provides the total angular momentum. The torques acting on the satellite,
which was considered in the model, are the disturbance torques due to solar radiation
pressure, torque thrust vector misalignments of gas jets and the torque due to gravity
gradient.

Key-words: Control. Attitude. Satellite.
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1 INTRODUCAO

O lancamento do primeiro satélite artificial da Terra, Sputnik I, em 1957 marcou o
inicio da famosa corrida espacial entre EUA e Unido Soviética, ficando em 6rbita por
seis meses antes de cair. O primeiro satélite dos EUA, Explorer I, devido a problemas
de dissipagdo de energia em suas antenas, teve alteracdo do seu eixo de giro e ficou fora
de controle. Em 1962 o Alouette I, e em 1964 o Explorer XX, ambos sofreram rotagao
rapida e degradacdo devido ao torque de radiacdo solar. Em 1969, o Applications
Technology Satellite 5 (ATSS5) ficou instavel devido a dissipagdo de energia no tubo de
calor, entrando em uma rotacao perturbada. Atualmente os satélites exigem expectativa
de vida cada vez maior para conclusdo de missdes espaciais, consequentemente a

melhoria continua do controle da dindmica de atitude € algo inquestionavel.

Existem varias formas de controlar e estabilizar a atitude de um satélite em Orbita,
dentre elas estdo as mais utilizadas como estabilizacdo em trés eixos, por rotagdo e por
gradiente de gravidade. Neste projeto sera utilizado o conceito de controle e
estabilizacdo ativa em trés eixos, onde a atitude do veiculo espacial ¢ mantida através do

uso de uma roda de inércia suspensa por dois eixos cardan (gimbals).

Segundo Wertz (1978), dispositivos para armazenamento de momento angular sdao
usados em satélites para diferentes propositos, tais como aumentar a estabilidade contra
torques de distirbio, fornecer um momento angular varidvel permitindo operacdes a 1
rpo (rotagdo por oOrbita) em missdes orientadas para a Terra, absorver torques ciclicos e
para transferir momento angular para o corpo do satélite para executar manobras de

correcao de atitude.

Kaplan (1976) reporta que torques de controle de atitude produzidos por dispositivos de
transferéncia de momento angular sdo geralmente utilizados quando o torque devido ao
gradiente de gravidade, sozinho, ndo ¢ suficientemente capaz de permitir uma
satisfatoria corre¢ao devido as perturbagdes ocasionadas pelo desalinhamento dos

propulsores de correcdo de orbita e torques de pressdo de radiagdo solar.



De forma geral sobre a ldgica empregada neste projeto € que se os sensores detectarem
que o satélite adquiriu qualquer movimento de perturbacdo, automaticamente as rodas
de inércia mudam a dire¢do do momento angular interno através da deflexdo do eixo
cardan (gimbals), de tal modo a anular os torques de disturbio e manter a orientag@o

adequada do satélite.
1.1 OBJETIVOS

O objetivo deste trabalho ¢ aplicar a teoria classica de controle no projeto de um sistema
de controle de atitude de satélites. A teoria de controle automatico aplicada neste projeto
pode ser pensada como um conjunto de técnicas especiais para resolver equagdes

diferenciais lineares.

Necessita-se obter o modelo matematico que forneca as trés equagdes linearizadas para
os movimentos de rolamento, arfagem e guinada, em torno das condigdes nominais e

posteriormente realizar o controle adequado e com precisao nos trés eixos do satélite.
1.2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Trabalhos semelhantes a este projeto foram citados em artigos e livros de dindmica de
atitude e controle. Barret (1992) relatou em seu artigo publicado pela NASA que para
elaborar um sistema de controle de atitude ¢ de extrema importancia uma avaliagao
antecipada dos torques predominantes que poderdo agir e influenciar a dindmica do
satélite em Orbita. Em seu artigo foram feitas analises do critério de estabilidade para
encontrar o dimensionamento necessario da roda de inércia e os parametros de controle

adequados para os eixos de rolamento, arfagem e guinada.

Kaplan (1976) por sua vez, em seu projeto de controle de atitude utilizando volantes de
inércia, conseguiu estimar com perfeicdo os pardmetros de controle através de duas
consideracdes: tempo de resposta do sistema e analisando analiticamente os requisitos
de precisdo e comparando com o erro em regime permanente para cada saida. A
estabilidade e estimativa do ganho de autopilotagem escolhido teve uma analise mais

detalhada usando como meio de avaliacdo o diagrama do lugar das raizes.



Wertz (1978) resume em seu trabalho que sistemas de controle de atitude que utilizam

volantes de inércia basicamente sdo bastante comuns em projetos de veiculos espaciais

orientados para a Terra. Wertz (1978) relata que a vantagem deste tipo de projeto é que

o volante de inércia pode ser usado como um atuador para o controle sendo uma

ferramenta para responder mudangas da orientagdo nominal, por outro lado a

desvantagem ¢ que este equipamento ¢ pesado e tem um custo relativamente elevado,

sendo usado exclusivamente em veiculos espaciais de grande porte.

1.3 METODOLOGIA

Os métodos a serem utilizados para atingir o objetivo sdo classificados nas seguintes

etapas:

a)

b)

d)

aprofundamento nos estudos tedricos dos assuntos relacionados ao
projeto: Notoriamente nas areas da fisica (dindmica de corpos rigidos),
calculo diferencial, calculo vetorial, fundamentos da dinamica orbital e de
atitude, manobras de atitude, dispositivos para controle de atitude e teoria

classica de sistemas de controle automaticos;
analise do sistema: Observar, interpretar e avaliar os requisitos do projeto;

modelagem matematica do sistema: Através da utilizagdo do conhecimento
da fisica e matematica, esta etapa consiste em obter as equacdes do
movimento. A base fundamental para formulacdo desta etapa estd na teoria
da Equag¢do do Movimento de Euler, que correlaciona o torque com a

derivada absoluta do momento angular total;

linearizacio da Equacdo Diferencial: O objetivo nesta etapa ¢ obter a
equacgdo do linearizada do movimento. Uma vez que a equacdo preliminar do
movimento para este projeto ¢ classificada como sendo uma equagdo
diferencial ndo linear, ¢ de extrema importincia aplicar métodos de
linearizagdo das equacdes diferenciais de tal modo a facilitar assim a

aplicacdo do controle;



e)

g)

aplicacio da teoria classica de controle: Apds a obtengdo da equacao linear
do movimento, serd entdo aplicada a teoria cldssica de controle para que

assim seja feita a elaboracdo das leis de controle adequadas para o projeto;

analise de estabilidade e das respostas: Analise da estabilidade sera feita
através do diagrama do lugar das raizes. Para averiguar qual o
comportamento do satélite, serdo testados diferentes tipos de entradas, o
sistema serd excitado com torques de tendéncias constantes (entrada degrau),

impulsivas e ciclicas;

apresentacao das respostas e simulagdes: As respostas obtidas e as
simulagdes do projeto assim como analise dos pardmetros de controle

escolhidos serdo apresentadas pelo software Matlab;

1.4 CONTEUDO DO TRABALHO

O trabalho sera divido em cinco partes, onde serdo abordadas as etapas necessaria para a

obtengao do resultado final. Segue o descritivo de cada etapa:

a)

b)

d)

Introducdo: Sdo detalhados os conceitos iniciais do trabalho, tais como a

base introdutoria para elaboracao dos demais capitulos;

Fundamentos teoricos: nesta etapa sdo apresentadas as bases tedricas do
projeto, em sua maior parte assuntos relacionados a dindmica de atitude do

satélite, controle linear e todos os conceitos relacionados;

Projeto e implementagdo: Apos coletar toda a base tedrica necessaria, sera
entdo aplicado o conhecimento adquirido para elaborar o projeto de controle

de atitude do satélite com seus parametros pré-estabelecidos;

Resultados e discussdes: Os calculos, graficos e simulagdes implementados
até esta etapa serdo testados e seus resultados serdo apresentados de forma

clara e objetiva;



e) Conclusdo: Os resultados obtidos serdo analisados e por fim serda dada uma
conclusdo satisfatoria do que foi feito no projeto. Espera-se com esta etapa

analisar o que se esperava no inicio do projeto e o que foi encontrado.



2 FUNDAMENTOS TEORICOS
2.1 DEFINICAO DE ATITUDE

Segundo Wertz (1978) a atitude de um veiculo espacial ¢ definida como sendo a
orientacdo em relagdo a um referencial conhecido. O movimento capaz de alterar a
atitude ¢, de forma resumida, qualquer rotacdo do veiculo em torno do seu centro de

massa.
2.2 PRINCIPIOS FiSICOS

Algumas propriedades fisicas foram largamente utilizadas a fim de conhecer e controlar
a atitude do veiculo espacial. Estes principios sao muito importantes e ¢ extremamente

fundamental uma breve base tedrica sobre os principais conceitos.
2.2.1 LEIS DE NEWTON

Newton pode ser identificado como sendo a pessoa responsavel por formalizar as leis
fisicas com as quais € possivel determinar completamente o movimento linear. Ele

provou trés leis mecanicas sendo elas:

1) A taxa de variacdo temporal da quantidade de movimento retilineo de um corpo

¢ proporcional a resultante das forgas aplicadas sobre o corpo, ou seja,

F= = (mv), 2.1)

onde m ¢ a massa do corpo e v ¢ o vetor velocidade linear do corpo. Se a massa ¢

constante, entdo a Equacdo 2.1 pode ser expressa como:

F = ma, (2.2)
em que
av
a=—,
dt



2) Para um sistema de particulas, se a particula 2 exerce sobre a particula 1 uma
forca F,, entdo a particula 1 exercera sobre a particula 2 uma forga igual e
contraria, F,; = — F5. Se ndo ha forca externa aplicada o centro de massa (ou
baricentro) permanece imovel ou em movimento retilineo uniforme.

3) Quaisquer duas particulas se atraem uma a outra com uma for¢a de magnitude

(2.3)

mim;
rz °’

F=aG

m; € my sdo as massas das particulas, » ¢ a distancia entre m; e my e G =

6,6695x10"" m’/kgs” é a constante da gravitagdo universal.

A lei da gravitacdo universal, na forma mais completa, também pode ser

representada vetorialmente, ou seja,

_ Gmymy(r;—1q)

F, = ; (2.4)

Ir; —rg 13
em que r; e r, representam as posi¢des das massas m, € m,, respectivamente.
2.2.2 MOMENTO ANGULAR

O conceito de momento angular ¢ importante tanto na dindmica do corpo rigido quanto
na dindmica de particulas. A Figura 2.1 mostra o movimento de uma particula de massa

m em relagdo a um ponto O arbitrario e em relagdo a um ponto O’ fixo no espago.

Figura 2.1 — Momento angular de m com relagdo a O .
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 6)



O vetor quantidade de movimento retilineo da particula de massa m da Figura 2.1,

também denominado de momento linear, ¢ definido por

p 2 mR. (2.5)

O momento do momento linear em relagdo a um ponto arbitrario O ¢ definido por
h, 2 rxmR, (2.6)
Uma vez que R = R, + F, a Equagio 2.6 pode ser escrita como:
h, = rxmr + rxmR,. (2.7)

O primeiro termo do lado direito da Equagdo 2.7 ¢ definido como o momento angular
aparente no sistema de referéncia x,y,z, que estd em movimento ¢ o segundo termo do

lado direito da Equagao 2.7 ¢ a correcao devido ao movimento do ponto O.

A taxa de variagdo temporal de hg ¢ de grande importancia para o desenvolvimento das
equacdes de movimento de atitude. Expandindo a derivada com relacdo ao tempo na

Equacao 2.7, ¢ obtido:
h, = Fxm¥i + rxmi + rxmR, + rxmR,.
Porém rxr = 0, entio:
hy, = rxm# + rxmR, + rxmR,,. (2.8)

Cada termo do lado direito da Equacdo 2.8 tem um significado fisico. O primeiro
representa a taxa de variagdo aparente do momento angular no sistema ndo inercial x,y,z.
O segundo termo representa a correcao devido a velocidade do ponto O. O ultimo termo

representa o efeito da aceleragao do ponto O.

A taxa de variacdo do momento angular pode ser equiparada com um torque aplicado
com relagdo o mesmo ponto 0. O momento de uma forca agindo em m com relacdo ao

ponto O € expresso por:



M, = rxF, (2.9)

onde M, representa o torque com relagdo ao ponto O aplicado sobre a particula de

massa m e, neste caso, F = mR que substituido na Equacio 2.9 resulta:
M, = rxmR = rxm(R, + )
M, = rxmR, + rxmf. (2.10)
Substituindo a Equagdo 2.10 na Equacgdo 2.8 e rearranjando os termos, ¢ obtido:
M, = h, — rxmR,. (2.11)
Ou, por equivaléncia,
M, = h, + R,xmr. (2.12)

Uma importante observagdo pode ser feita imediatamente da Equagdo 2.12. Se o ponto

O ¢ fixo no espago ou r ¢ constante, entdo:
M, = h,. (2.13)

Através da Equagdo 2.13 conclui-se que se o torque aplicado em relagdo ao ponto O ¢
nulo, entdo ndo existe variacdo do momento angular da particula em relacdo a0 mesmo
ponto O, neste caso h, ¢ constante. Em outras palavras, o momento angular da particula

¢ conservado sob a condi¢do de um torque nulo.
2.3 SISTEMAS DE COORDENADAS E SUAS TRANSFORMACOES

Segundo Wertz (1978), para todo o descritivo de qualquer movimento de ponto material
ou corpo rigido, deve-se necessariamente ter um ou mais sistemas de referéncia que
possam orientar sobre a posi¢do, velocidade, aceleragdo, rotacdo, quantidade de
movimento; enfim, sistemas que possam dar a visdo geral do movimento e como

descrevé-lo. Nesta etapa do trabalho foi obtida a base tedrica sobre o sistema inercial,



sistema movel e a transformacdo de coordenadas de um para o outro, para que deste

modo seja possivel expressar qualquer coordenada em ambos os sistemas.
2.3.1 SISTEMA DE REFERENCIA INERCIAL

Segundo Kaplan (1976), pode-se dizer que o sistema de referéncia inercial ¢ o mais
adequado para ter uma referencia exata de qualquer movimento. De maneira geral, suas
coordenadas sdo fixas com relagdo ao posicionamento das estrelas. Ao longo de um
intervalo de tempo de interesse, situagdes praticas ditam que apenas sistemas de
referencial inercial podem garantir uma precisdo adequada. Um exemplo da utilizagao
deste conceito seria para descrever o movimento orbital em volta da Terra, sendo este
geralmente referenciado com o sistema de coordenadas inercial tendo a origem no
centro da Terra com um dos eixos fixo e alinhado para Aries, outro eixo normal ao

plano equatorial e o terceiro eixo sendo ortogonal para ambos.
2.3.2 TRANSFORMACOES FUNDAMENTAIS

Para detalhar melhor o conceito de transformagdes de coordenadas, imagina-se o caso
em que se deseja transferir as coordenadas do sistema referencial conhecido X,Y para o

outro sistema referencial x,y. Estes sistemas sao representados pela Figura 2.2

Y
m
Y.
Y, \
\
/// \\ x
// r \ /
P
0
R A
J i

yo e e e e e ————— Io ——————— ——

|

|

|
J Ro |

|

|
0 ! X

1 X,

Figura 2.2 — Transformagdo de coordenadas em um sistema de duas dimensdes
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 9)

10



As componentes dos vetores mostrados na Figura 2.2 sdo representadas por:

R =XI+7Y],
RO :XOI+Y0],
r = xi+yj.

Notando que R = R, + r, as componentes X, Y sdo representados da seguinte forma:
X=Rel=Rp+r)el=X,+xlei+ylej, (2.14a)
Y=Re]J= (Rop+r)e]=Y,+x]Jei+y]ej. (2.14b)

Os produtos escalares I¢i, I+j, Jei, Jj, s30o os cossenos diretores que representam a
orienta¢do de cada eixo de um sistema em relagdo ao outro. Considerando um sistema

com duas dimensdes mostrado na Figura 2.2, os cossenos diretores sdo:
Iei=cosO =]ej
[ej=—senf = —Jei
Rearranjando os termos da Equacao 2.14:
X—Xo= xlei+ylej=xcosf —ysenb, (2.15a)
Y—Yy=xJei+y]Jej= xsenf + ycosh. (2.15b)
A Equagdo 2.15 pode ser representada na forma matricial:

X —Xo] _ [COSB —sen 9] [;] (2.16)

Y—-Y,] Llsenf cosé@

A matriz dos cossenos diretores ¢ chamada de matriz de transformagdo. Por definicao,
quando se trata de uma transformacgao feita de um sistema ortogonal para outro sistema
ortogonal, entdo a inversa da matriz de transformagdo ¢é igual a sua transposta. Desta

forma as componentes x, y sao facilmente obtidas:
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[;C]] _ [ cosf sen 9] X —Xo] (2.17)

—senf cosBllY =Y
Nota-se através das Equagdes 2.16 ¢ 2.17 que o a particula de massa m, mostrada na

Figura 2.2, pode ser representada tanto no sistema de referencia O’ como também no

sistema O simplesmente aplicando uma matriz de transformagado.
2.3.3 ANGULOS DE EULER

Assumindo que ambos os sistemas de referencia X,Y,Z e x,y,z tenham o mesmo ponto de
origem, segundo Lemos (2007), ¢ possivel representar as coordenadas de um sistema
para o outro puramente através de uma sequencia de rotagdes. Essa sequencia de

rotagdes ¢ chamada de Angulos de Euler.
z z

> i .

v %% >
X v X ¥ X 3

Figura 2.3 — Construgdo dos Angulos de Euler.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 11)

As rotagdes demonstradas da Figura 2.3 sdo traduzidas da seguinte forma:
1. Rotacdo em torno do eixo Z através de um angulo w produz os eixos &’,n’°, {’.

2. Rotagdo em torno do eixo 1’ através de um angulo 6 produz os eixos &, 1, .

3. Rotagdo em torno do eixo § através de um angulo ¢ produz os eixos x,y,z

Cada transformacgao ¢ caracterizada por uma transformagao ortogonal:

cosy siny 0][X X
[ ] [—sml,l} cosv,b of|Y|= &8|Y], (2.18a)
111z Z
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3 cos@ 0 —sin@][8 &1
H = [ 0 1 0 ] n'[=vy|n| (2.18b)
¢ sinf 0 cosO 1LT |

x; 10 0 11 3

lyl = [0 cos@ sing [n = B[n : (2.18¢)
z 0 —sing cos@lll C|

Agora ¢ possivel fazer a transformagao direta de X,Y,Z para x,y,z apenas combinando

esta sequéncia de rotagdes,

x § g X
M= B[n =Bv[n' = Bys |Y|.
z ¢ ¢ Z

Observando que Byd devem permanecer nesta ordem, porque rotacdes finitas ndo
podem ser representadas como vetores e, portanto, ndo sdo comutativas. Isso
corresponde a uma sequéncia de rotacdo em ), 8, ¢ ¢, com o qual também devem ser
feitas nesta sequencia. Concluindo assim que a matriz de transformacao de um sistema

para o outro sob regime destas rotacdes ¢ expresso da seguinte forma:

o = Byd

cosfdcosy cos@siny —siné
a=|—cosgsiny +singsinfcosy  cosgcosy +singsinfsiny  singcosd |. (2.19)

singsiny +cos@gsinfcosyy  —singcosy +cos@gsinfsiny  cosgcosf

Assim, o transforma as componentes de um vetor expresso no sistema X,Y,Z para

componentes expressos no sistema x,),z € vice-versa.:

X X
lyl = alY], (2.20)
Z Z
X X
Y= a? [yl (2.21)
A VA
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Outra observacdo importante ¢ que o ¢ uma matriz ortogonal. Sendo ela ortogonal, a

seguinte propriedade pode ser utilizada:

X x
Y|=a [y (2.22)
7 z

As taxas de variagdes dos Angulos de Euler sido dadas por 1,0 e 9. A velocidade
angular total ¢ representada pelo vetor w expresso em suas componentes no sistema

referencial x,y,z, fixo ao corpo em movimento e representado pela Figura 2.4.

Figura 2.4 — Taxa de Variagdo dos Angulos de Euler.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 13)

Segundo Lemos (2007), o vetor velocidade angular ® depende linearmente das rotagcdes

Y, 0 e ¢, tal que:

W =Wy + W+ wy, (2.23)
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em que Wy, Wy € W, sd0 vetores que representam a taxa de variagdo angular de ¥, 6, ¢

¢

respectivamente. Dependendo da escolha do sistema de coordenadas, estes vetores

ficam com apenas uma componente ao longo de um tnico eixo.
@y, - Rotagdo de Y exclusivamente no eixo Z;
wg - Rotagdo de 6 exclusivamente no eixo n,
w,, - Rotagdo de ¢ exclusivamente no eixo x.

Através das matrizes de transformac¢do dadas pelas Equagdes 2.18 e 2.19, pode ser feita

a transformagdo das componentes de cada vetor wy,wge w, para o sistema de

referéncia das coordenadas x,y,z

0 —1) sin 6
wy = « [0] = |4y singp cos¥ |, (2.24a)
1 cos ¢ cos 6
0 0
wy = P [g] =|6cosg |, (2.24b)
0 —0sin¢
@
w,=|0], (2.24c¢)
0

Assimilando as Equagdes 2.24 e 2.23, ¢ obtido:

Wy —sin @ -0 @
w:[wy]: Ysingcos@|+| 0cose [+]0
Wz Pcospcosf| [—Osing] LO

wy =¢ —Psinb, (2.25a)

Wy = 1 sin ¢ cos 6 + 6 cos ¢, (2.25b)

w, = 1 cos @ cos @ — O sin @. (2.25¢)
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Ou na forma de matriz

Wy —sinf 0 11[v
[wy] = [singpcos@ cosep Of|g]. (2.26)
W, cospcos® —sing 0lfyp

2.4 EQUACOES DE EULER E DINAMICA DE ATITUDE

Um dos conceitos de maior importancia para o projeto refere-se ao entendimento e a
utilizacao das Equacdes de Euler na Dinamica de Atitude de um veiculo espacial. Para o
desenvolvimento destas equagdes serdo revisados certos aspectos como a relagdo de
torque com a taxa de variacdo do momento angular, e apresentar novos conceitos como

a relagdo entre momento angular com a inércia e a rotagdo de um corpo rigido.
2.4.1 MOMENTO ANGULAR DE UM CORPO RiGIDO

Segundo Kaplan (1976), uma atenc¢do basica na tratativa de movimento de particulas no
espaco € que ela deve ser equilibrada respeitando as equacdes de movimento de um
corpo rigido. Este conceito terd inicio considerando primeiramente a obtengdo de uma
equagao que represente o momento angular de uma forma geral para o corpo rigido. A

Figura 2.5 pode ser usada para tornar este assunto mais esclarecedor.

Figura 2.5 — Momento Angular de um Corpo Rigido.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 38)
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A Figura 2.5 mostra o movimento de um corpo rigido B em relagdo a um ponto fixo O’.
O corpo B possui um sistema de referéncia x,),z, fixo no corpo, com origem no centro
de massa O. A velocidade absoluta de um elemento de massa m; que se encontra a uma

distancia r; de O ¢ dada por:
Vi = Vo + [Vil[g + @ X1, (2.27)

em que v; = R;; vy 2 Ry ¢ avelocidade absoluta da origem O do sistema de referéncia
movel x,y,z; [vi]g £ [F;]5 € a velocidade de m; relativa ao sistema de referencia movel
x,y,z e ® X 1; € a velocidade de m; devido a velocidade angular w do referencial movel

x,y,z em relagdo ao referencial fixo X, Y,Z.

Devido ao fato de B ser considerado um corpo rigido, obviamente a velocidade relativa
de m; ¢é nula, pois as particulas estdo fixas em relagdo ao referencial x,y,z, desta forma

[v;]g = 0, entdo,
Ri=v,=Rp+oXr; =V, +®XT;. (2.28)
Aplicando a Equacao 2.28 na defini¢do do momento angular da Equagao 2.6,
hy; =1, X my;
hy; =1, xm;(vy) + ® X ;). (2.29)

Se o corpo for pensado como um grande nimero de pequenas massas, entdo 0 momento

angular total em relagdo ao ponto O de B ¢é:

h0=Zh0i=er‘Xmi(Vo+wxri)
i i

No qual é mais conveniente ser representado da seguinte forma:
hO = Zi I; X ((1) X ri)ml- — Vg X Zi m;r;. (230)

Pela definicao, o centro de massa O ¢ definido com o ponto sobre o qual
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Zimirl- = (. (231)
Agora a Equacgao 2.30 pode ser escrita da seguinte forma
hO = Zi I; X ((.l) X ri)mi. (232)

A Equagdo 2.32 também pode ser verdadeira se v, = 0 na Equagdo 2.30, que seria
fisicamente se O fosse fixo no espago. Agora, se m; for pensando com uma massa ainda
menor, aumentando assim o numero de elementos de massas, entdo a Equagdo 2.32

pode ser expressa na forma de integral com relagdo ao corpo B.
hy = [,rx(wXr)dm. (2.33)
Expandindo o termo do integrando na Equagao 2.33, a expressao resultante ¢:
rx (o Xxr) = [w,0?+2%) — w,(xy) — w,(x2)]i
+[—w (0y) + w, (6% + 2%) — w,(y2)]j
+ [—w,(x2) — wy, (yz) — w,(x* + vk, (2.34)
em qUE X,),Z € Wy, Wy, W, $30 as componentes dos vetores I € w, respectivamente.

A forma integrada da Equagdo 2.34 sobre as dimensdes do corpo ¢ rigorosamente uma
funcdo de distribuicdo de massas, notando que as componentes da velocidade angular
sao independentes da distribuicdo de massa. Assim, qualquer corpo rigido pode ser
caracterizado por uma dada configuracdo constante a fim de estudar o momento angular

e consecutivamente o movimento de atitude. Essas constantes sdo definidas como:

L= [,(* +2z)dm, I, = [(x*+2z*)dm, I,= [(x*+y?)dm, (2.35)

Ly = fB(xy) dm, Iy, = fB(xy) dm, Iy, = fB(xy) dm, (2.36)

em que Iy, I, I,, sdo os momentos de inércia do corpo em relagcdo aos eixos x, y, z,

respectivamente € Iy, Iy, I, sd30 os produtos de inércia do corpo B. Notando que
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Ly = Ly, Iy, = I, € I, = I,,,, € também que os produtos de inercia podem assumir
valores positivos ou negativos, enquanto os momentos de inércia s6 podem assumir
valores positivos. Finalmente, o momento angular de B pode ser simplificado da

seguinte forma
hy, = h,i+ hyj+ hk (2.37)

Utilizando como base as Equagdes 2.33, 2.35, 2.36 ¢ 2.37, h,, pode ser representando da

seguinte forma:

hy = Liwy — Lywy, — L,w,, (2.38a)
hy, = =Ly, + Lw, — L,,0,, (2.38b)
h, = —L,wy — L0, — Lw,, (2.38¢c)

que também pode ser expresso na forma de matriz:

hx Ix _Ixy _Ixz W,
h,= |hy|=|"Ly L, Iy [“’y]- (2.39)
hz _Ixz _Iyz Iz Wz

A matriz que contem os momentos e os produtos de inércia ¢ conhecida como tensor de
inércia e ¢ identificado aqui como I. Desta maneira, a Equagdo 2.39 pode ser escrita de

forma mais simplificada, como sendo
h=1o, (2.40)

em que o subscrito O ¢ descartado pois geralmente h ¢ considerado como sendo medido
em relagdo ao centro de massa, ndo havendo assim necessidade de ficar discriminando o

ponto de referencia adotado.
2.4.2 EQUACOES DE EULER DO MOVIMENTO

Quando considerado um corpo rigido, as equacdes que envolvem torque e momento

angular normalmente sdo desenvolvidas através da equacdo geral de movimento de
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atitude. Através da Equagdo 2.13 foi provado que um torque agindo sobre um ponto ¢
equivalente a taxa de variagdo do momento angular deste mesmo ponto. Esta afirmagdo
¢ valida para um corpo rigido quando o ponto em questdo ¢ fixo no espaco ou € o
proprio centro de massa. No desenvolvimento a seguir, o torque pode ser pensando
como sendo aplicado em relagdo ao centro de massa do corpo rigido, desta forma sem

perder a generalidade,

dh
M= — (2.41)
A taxa de variagao absoluta é
dh
M = [E]b + wxh, (2.42)

em que o primeiro termo do lado direito da Equacdo 2.42 representa a taxa de variagao
aparente do momento angular no sistema de referéncia x,y,z fixo no corpo em
movimento, ¢ w X h é o complemento da variagdo do momento angular devido a

rotacao do corpo.
Expandido a Equag¢do 2.42 em termo dos componentes vetoriais,
M = (h, + wyh, — w,hy)i+ (hy + why — wihy,)j + (A, + wyhy, — wyhy )k, (2.43)

representando assim trés equacdes diferenciais que relacionam o torque aplicado com a

taxa de variagdo do momento angular:

M, = hy + wyh, — w,hy, (2.44a)
My, = h, + wh, — wihy, (2.44b)
M, = h, + wyh, — wyh,. (2.44c)

Estas sdo conhecidas como Equagées de Euler do Movimento. Assim, de forma geral, o
movimento de atitude de um corpo rigido pode ser modelado através dessas trés simples

equacdes. Nota-se que a Equacdo 2.44 ¢ uma equacao diferencial de primeira ordem em
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h. No entanto ela pode ser convertida para uma equa¢do diferencial de primeira ordem
em  através da aplicagdo da Equacdo 2.38. Caso seja necessario representar o
movimento no sistema de referencia inercial ¢ necessaria aplicagdo da transformacgao
dada pela Equacdo 2.25 através dos angulos de Euler, tornando-se assim uma equagao

diferencial de segunda ordem.
2.5 TORQUE DEVIDO AO GRADIENTE DE GRAVIDADE

Segundo Kaplan (1976), o principio do torque devido ao gradiente de gravidade pode
ser mais facilmente explicado considerando um satélite que possui, em suas dimensoes,
o comprimento de um dos eixos muito maior do que os outros dois e sendo este
referenciado por um sistema de trés eixos x,y,z. Pela Figura 2.6 nota-se que o centro de
massa acompanha uma orbita circular e uma deflexdo 0 causada a partir do eixo vertical
entre os pontos 1 e 2 causa um torque de restauracdo gerado pelo desequilibrio das
forgas agindo sobre as massas m; e m,. A forga centrifuga agindo sobre m; ¢ maior que
a forca gravitacional sobre o mesmo ponto, por outro lado na massa 2 ocorre o
contrario, a for¢a da gravidade agindo sobre m; ¢ maior do que a forca centrifuga neste
mesmo ponto. Sob essas circunstancias, um conjugado de torques ¢ criado tendo as
forcas aplicadas na dire¢do do eixo vertical. O equilibrio da forca centrifuga e

gravitacional ocorre unicamente no centro de massa.

Figura 2.6 — Principio do conceito de torque devido ao Gradiente de Gravidade.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 199).
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A fim de modelar a equagdo do torque devido ao gradiente de gravidade utilizando

notagdo de particulas, a Figura 2.7 demonstra o caso mais geral:

Figura 2.7 — Modelo de Gradiente de Gravidade.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 200).

Se G ¢ o torque produzido pela gravidade, entdo a equacdo do movimento ¢é

simplificada para:

_ dh

G_ ]
dt

(2.45)

em que h ¢ o momento angular do corpo B com relagdo ao seu centro de massa O dado

pela Equacdo 2.33,
h=[rx(wxr)dn.

Para resolucao do termo que esta sendo integrado, aplica-se a identidade do produto

triplo vetorial:
rXx(wXr)=(rerw—(rew)r=r’w — (rewr,
assim o momento angular pode ser escrito da seguinte forma:

h=[[r?w — (reo)r]dn, (2.46)
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e sua taxa de variacao absoluta com relagdo ao tempo ¢ expressa da seguinte forma:

dh _

Fri [Z—l;]b+ w X h.

Substituindo o termo h ja fornecido pela Equacdo 2.46, notando também que r = 0,
pois o corpo ¢ considerado rigido ¢ nao ha variacdo do vetor r, entdo a derivada

absoluta do momento angular é:

T = [r?e —@e@rldm+ [(rew)rxw)dm (2.47)

Por outro lado G também pode ser decomposto em sua uma forma mais completa.

Comecando por analisar a defini¢ao da Equacao 2.9:
M=rXxF.

Para o torque devido ao Gradiente de Gravidade existe um conjugado de varios torques
sendo aplicados sobre o corpo, ou seja, o torque total G ¢ a somatdria de todos os

torques sendo aplicados em cada particula de massa:
G= fBrxdF. (2.48)

Pela lei da Gravitagdo Universal expressa na Equagdo 2.4 e com base na representacdo
vetorial dada pela Figura 2.7, a forca F pode ser referenciada da seguinte forma:

émp(Rp+r)dm
[Ro+r[3

dF = (2.49)

Onde my ¢ a massa da Terra, ¢ (Ry + r) representa o vetor posi¢do que aponta do
centro da Terra para a particula dm cujo modulo é |Ry + r|. O termo Gmy pode ser
expresso pela constante pg. Com essas informagdes, a forca gravitacional agindo na

particula dm ¢

dF = — keRo*n) (2.50)

[Ro+r|3

Substituindo a Equagao 2.50 na Equagao 2.48:
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G = [,rx [-225 D] g, (2.51)

[Ro+ 1|3
O termo |R, + r|3 pode ser simplificado, notando que:
0 p p q

IR+ r?= Rp+1r)e(Rp+ 1)

IRy + r| = \/Rg +2(reRy) +12

2(reR T2
IRy + 1| = \/R5<1+u+ )

R; RS

Z(r.Ro) T‘2
|R0+ l‘l =R0\/<1+R—5+%

2(reR,) 12\’
|R0+ I‘|3 =R8\/<1+R—5+%

2(r*Ry) s T2>3/2

IRy + r|3=R3<1+ —
Ry Rg

2(reRp) = 12 _3/2
°+ ) .

— 1
|R0 + I'I 3 = %(14' Ré % (252)

A fim de simplificar a Equacdo 2.52, aplica-se a expansdo em Serie de Taylor no termo

-3
2(reR,) = 12 /2 ~ ,
1+ —= t= , notando que R, > r, desta forma a expressao resultante ¢:
o o
2(reR,) , 12 _3/2 (reRy)
(1+—2"+—2> =1-3—7F5%+H.0.T, (2.53)
RO Ro Ro

em que H.O.T ¢ definido como Higher Order Terms. Pela expansao utilizando a serie de

Taylor H.O.T é um valor que tende para zero, portanto:
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—3/,
(1 4 2R R—z) =1-35% (2.54)

R} ) R

Substituindo os termos da Equagdo 2.54 em 2.52:

IR, + 1|73 = %(1 -3 “;R")). (2.55)
0

o

Substituindo os termos da Equagdo 2.55 em 2.51:

1 (reRy)
G=fBr>< —,u@(R0+r)%<1—3 r* >0 )ldm

Gerx
-

3
sz 29 (r o« Ry)(r xRy) — 22 (r x Ry) | dm
B (0] RO

(3“—5@ (reR,)(Ry + r)) LR, +1) l dm
RO RO

(3#@ (reRyrx (Ry+ r)> 'u? rx (R, + r)l dm
RS Ro

G_?’“@f (r-Ro)(ero)dm+“@f (Ry X 1) dm,

notando que Ry do segundo termo do lado direito ¢ independente da distribuicdo de

massa sobre o corpo B e pode ser colocado fora da integral,
G = 3”‘9] (r+Ro)(r x Ro)dm + 42 2Ry X [,rdm. (2.56)
onde r esta referenciado no centro de massa, ou seja:
Jyrdm =0,
permitindo assim que a Equacdo 2.56 seja escrita da seguinte forma:

G= 3"®f (reR,)(r X Ry)dm. (2.57)
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A fim de encontrar a condigdo de equilibrio da Equacdao 2.57, o préoximo passo ¢

desenvolver analiticamente a equagdo referente a taxa de variagdo do momento angular
dh . . . . .
-, Primeiramente assume-se que o sistema de referencia nominal tenha os vetores

unitarios LJ,K na direcdo Zénite, trajetoria da orbita e orbita normal respectivamente.

Se a unica variagdo angular do corpo ¢ decorrente do movimento orbital 6, entdo a

Equagdo 2.47 fornece:

%= L(r-w)(er)dm

dh

= |16+ 3+ 280 « 0K [ + 7+ 7)x0K] dm
B

o6y — 6 d
E—Lz[(y—xl]m

dh _

Fre 62 L[(yzl — xz]] dm

Usando a defini¢@o do produto de inércia fornecida pela Equagdo 2.36, entdo:

dh .
== 6%(1,,1 — I.,]), (2.58)

em que I, I, sdo os produtos de inércia com relagdo aos eixos x,y,z fixo no corpo em

movimento, com o qual estdo instantaneamente paralelos para L J,K, respectivamente.

Fazendo a mesma analogia sobre as referencias adotadas e notando através do modelo
dado pela Figura 2.7, é conclusivo que R, = Ryl. Desta forma a equacdo do torque
devido ao gradiente de gravidade fornecido pela Equagdo 2.57 pode ser representada da

seguinte forma:

G= 3'11—?]- (xI + y] + zK) o (RoD[(xI + yJ + zK)x(RpI)]dm
Ro Jg
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3
6 =22 [ xR [(Ro) - yRoK)]dm
0 B

3
G= L?f (xz] — xyK)dm
Ry Jg

Usando a defini¢ao do produto de inércia fornecida pela Equagdo 2.36:

3
G= RLZ,;G Iio) — L, K). (2.59)

Relacionando as Equacdes 2.58 e 2.59 e substituindo pelas componentes encontradas:

dh

G=—
dt

3u .
R—f L) — I,K) = 6%(1,,1 — I,,]).
Por defini¢do de movimento de uma orbita 62 = Ue/ R}, desta forma a equagio de
equilibrio fica:
3u u
R—? L) — I, K) + R—?(Iyzl —I,I) =0. (2.60)
o o
E conclusivo através da Equagdo 2.60 que para haver equilibrio é necessario que
Iy, = I, = 1,, = 0, ou seja, o corpo deve ter seus eixos principais de inércia alinhados

com o sistema de referencia I,J,K de tal forma que os produtos de inércia sejam nulos.

O movimento estavel utilizando como referéncia as coordenadas I,J,K ja pode ser
investigado, no entanto, de forma mais geral, ¢ conveniente expressar as componentes
vetoriais no sistema de referencia que seja fixo ao corpo rigido em movimento x,),z
com o0s vetores unitarios i,j,k respectivamente, sendo esta dire¢do ndo necessariamente

coincidente com a direcao nominal IJ,K. Desta forma a Equagdo 2.57 ¢ reescrita:

3

G= RH? f [(xi +yj+zK) e (Ryi+ Ryj+ Rzk)]
o B

o [(xi + yj + zK)x(R,i + R,j + R,K)|dm
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3
6 =9 [[(xh, +yR, + 2R)][(R, ~ 2R, )i + (2R, — xR
B

o

+ (ny - ny)k] dm

3 .
G = % Jo[(xyR«R, + y*RyR, + yzR,* — xzR\R, — yzR,* — z*RyR, )i +
(xzR,* + yzR.R, + z°R,R, — Xx’RR, — xyR,R, — xzR,*)j + (x*R,R,, + xyR,* +

xzRyR, — xyR,* — y*R,R, — yzR,R,)K|dm.
Usando novamente a defini¢do da Equagdo 2.36 sobre produtos de inércia:

3 .

G= % [(J,(0? = 29)RyR, dm + LyR\R, + I,,R,” — I,R.Ry — I,,R,*)dm]i +
[(J;(z* = xR R, dm + L,R,* + I,,R,R,, — L,RyR, — L,,R,*)dml]j +

[(J;(x? = ¥y®)RRy dm + L,Ry* + L,RyR, — LyR,* — I,,R,R,)dm]k

Neste projeto € na maioria dos casos, os eixos fixo ao corpo em movimento Xx,y,z
apontados na direcdo i,j,k respectivamente sdo considerados como sendo os eixos

principais de inércia, entdo por defini¢do e por simplicidade os produtos de inércia

Iyy, Iy, € 1/, sd0 nulos pois ndo ha anti-simetria na distribui¢do de massas. Assim:

<RyRZ fB(y2 —z?%) dm) i+ <RxRZ fB(z2 —x?) dm>j

+ (Rny f (x2 —y?) dm) kl

3
G =19
R

o

(2.61)

Comparando a Equagdo 2.61 com as expressdes encontradas na Equagdo 2.35 para os

momentos principais de inércia, ¢ notavel que:

S, =z dm = [ (x* +y*)dm — [(x* +z*)dm = I, — I, (2.62a)
J;(Z* = x*)dm = [[(y* +2z)dm — [ (x* + y*)dm = I, — I, (2.62b)
[y =y dm = [[(x* +z*)dm — [[(y* + z2*) dm = I, - I,. (2.62¢)
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Substituindo as expressdes da Equagao 2.62 em 2.61, ¢ obtido:

3
G, = RLO?(IZ —I,)R,R,, (2.632)
G, =20 _I1)RR 2.63b
y = Ros(x z) z o ( )
G, =32 (1 — )RR 2.63
Z_Ros(y_x)xy- ( C)

Seguindo o modelo da Figura 2.7, a Equacdao 2.63 representa o caso mais geral do
torque devido ao gradiente de gravidade, desde que os eixos fixos ao corpo sejam os
eixos principais de inércia conforme j& citado anteriormente. Para o projeto e
implementagdo deste trabalho, um novo sistema de referencia nominal serd descrito.
Considera-se o sistema de referéncia que tem suas componentes X,Y,Z e os vetores
unitario IJ,K alinhadas com a tragjetoria da orbita, orbita normal e nadir
respectivamente, conforme orientagdo da Figura 3.1. Através da consideracdo
preliminar do modelo dado pela Figura 2.7, o vetor R ¢ definido como tendo sua origem
no centro da Terra e apontando para o centro de massa do satélite. Desta forma, no novo
sistema de referencias adotado X, Y,Z, o vetor R terd apenas uma componente na dire¢ao
oposta de nadir, ou seja, na dire¢do de zénite. Para transformar a componente de R para
as coordenadas que tem como referencia os eixos principais de inércia x,y,z fixo ao
corpo em movimento, basta aplicar a matriz de transformacdo dada na Equacdo 2.19

para uma sequencia de rotacao 3-2-1:

R, 0 Rsen@
R=|Ry|=al 0 |= [—R sen ¢ cos 0], (2.64)
R, —R —R cos ¢ cos O

Considerando que os desvios angulares ocorridos do corpo rigido em movimento com
relacdo ao referencial nominal sejam pequenos, desta forma as aproximagdes sen 6 =

0,sen¢ = ¢ e cos O = 1 sdo validas. Aplicando esta aproximagdo na Equagao 2.64:

R, = OR, (2.65a)
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R, = —¢R, (2.65b)
R, = —R. (2.65¢)

Substituindo os termos da Equagdo 2.65 na Equagdo 2.63, o torque devido ao gradiente

de gravidade para pequenas deflexdes angulares ¢ obtido:

3
G, = —%(ly —1,)o, (2.662)
3
G, = —%(Ix —1,)6, (2.66b)
G, = —31’;—;9(5 —1,)09 = 0. (2.66¢)

Notando que G, = 0 porque o produto resultante de 8¢ ¢ aproximadamente nulo devido

as pequenas deflexdes consideradas.

Para uma orbita geoestaciondria pode-se relacionar a velocidade angular com a seguinte

defini¢ao:

onde w, representa a taxa de variacdo orbital w, = 7,28 X 107> rad /s

Usando esta defini¢ao, a Equagao 2.66 fica:

Gy = —3w3 (L, —I,)o, (2.67a)
G, = —3w3 (I, — 1,), (2.67b)
G, =0 (2.67¢)

A Equacdo 2.67 representa o torque devido ao gradiente de gravidade com relagdo aos
eixos principais de inércia sob a condi¢cdo de pequenos desvios angulares com relagdo
ao referencial nominal. Esta equacdo serd posteriormente utilizada no projeto como

sendo um dos torques responsaveis pelo movimento de atitude do satélite.
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3 PROJETO E IMPLEMENTACAO

O satélite da Figura 3.1 estd na posicdo nominal com os eixos fixos no corpo x,y,z —
eixos principais de inércia — alinhados com o referencial orbital. A orientagdo nominal
do volante também ¢ mostrada na Figura 3.2, com o eixo de giro coincidindo com o
eixo de arfagem. Os parametros do satélite assim como os requisitos para o torque de
perturbacdo e de precisdo de apontamento sdo dados na Tabela 3.1. O modelo utilizado

¢ o de um corpo rigido mais um volante de inércia suspenso por dois eixos cardam.

Solar arrays

g

Double —gimbaled

momentum wheel

To earth

S
To sun <

Pitch @

AN

Figura 3.1 — Concepgao artistica do satélite estabilizado em trés eixos.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 242).
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11t

-~
Roll gimbal 5
P

\x

y § F Yaw gimbal

>
<

Figura 3.2 — Orientacdo nominal da roda de inércia.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 243).

Tabela 3.1 — Parametros e requisitos de projeto

Massa do satélite 716 Kg

Momento de inércia I, =1, = 2000 N.m.s?, I, = 400 N.m. s?

Rolamento (¢) e Arfagem (8) = 0,05°,

Requisitos de precisao de atitude Guinada () = 0,40°

Torque de pressdo solar T, =2X107°(1 — 2sinw,t)N.m
(posigao orbital =0 T, = 107*(cos w,t)N.m
em 6 A.M ou 6 P.M) T, = —5x 1075(cos w,t)N.m
Torque de desalinhamento do T, = 8,5 x 10-5N.m
propulsor

(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 241).
3.1 OBTENCAO DA EQUACAO DO MOVIMENTO LINEARIZADA
Devido a orbita ser geoestacionaria considera-se que os torques ambientais agindo sobre
o satélite s3o apenas decorrentes da pressao de radiagdo solar, ao gradiente de gravidade

e ao desalinhamento dos propulsores. Separando os torques ambientais em duas parcelas

as Equacdes de Euler do movimento para o sistema sdo dadas por,
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T+G=d—h:[d—h] +w xh, 3.1)
dt dtlp

em que T sdo os torques devidos a pressdo de radia¢do solar e ao desalinhamento dos
propulsores; G ¢ o torque de gradiente de gravidade; h ¢ o momento angular total do
sistema (incluindo a roda) e @ ¢ o vetor velocidade angular do referencial x,y,z, fixo no
corpo do satélite. O termo entre colchetes na Equagdo 3.1 representa a derivada do vetor
h com relacdo ao referencial fixo no corpo e o tltimo termo representa a derivada de h
devido a rotagdo. O vetor h representa o momento angular total incluindo a roda de

inércia;
h= h,+h,, (3.2)

em que h,, representa o vetor momento angular apenas do veiculo e h,, ¢ o momento
angular da roda de inércia. O momento angular do veiculo h, (excluindo o momento
angular da roda) pode ser expresso em termos das componentes i, j, k correspondente

aos eixos principais do corpo x,y,z, respectivamente, como sendo:
h, = Lw,i + [w,j + Lok (3.3)

As componentes do momento angular da roda podem ser obtidas da Figura 3.3

h

h, sin &

h, cos & cos 7y

"

h, cos & sin v

)r

Figura 3.3 — Componentes do momento angular.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 243).
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h,, = (cosd siny)h,,i — (cosd cosy)h,j— (sind)h,k, (3.4)
em que o ¢ y sdo os angulos de rolamento e guinada do cardam, respectivamente.

Substituindo o primeiro termo do lado direito da Equagdo 3.1 com as componentes das

Equagdes 3.2, 3.3 e 3.4, ¢ obtido:

[ ] [d(lxwx) d(hy, cos § sin y)] i
- dt ’

da(l
n [ ( ya)y) d(hy, co;t(S cosy) ]

n [d(Izwz) d(hw sin 5)] k.
dt

Expandindo e resolvendo as derivadas em relagdo ao tempo:

[Z—l; = [Ixa')x — &(sin & sin y)h,, + y(cos 8 cosy)h,, + (cos & cos y)hw]i +

[Iya')y + & (siné cosy)h,, + y(cos & siny)h,, — (cos 8 cos )/)hw]j +
[I,&, — 8(cos 8)h,, — (sin §)h,, |k. (3.5)

Combinando o segundo termo do lado direito da Equagdo 3.1 com as Equacdes 3.2, 3.3

e 3.4:

wxh = (wxi + wyj + a)zk)x{[lxwx + (cos 6 siny)h,, i + [Iywy —

(cos & cosy)hy,|j + [I,w, — (sin &) hy,]K}.
Resolvendo o produto vetorial, entdo:

oxh = [w,(,w, — hysind) — w,(I,w, — hy, cos§ cosy)]i + [w, ([ w, +
h,, cos § siny) — w,(l,w, — h,, sind)]j + a)x(lywy — h,, cos§ cosy) —
wy, (Iywy + hy, cos § siny)]Kk. (3.6)

Substituindo os termos encontrados nas Equagdes 3.5 e 3.6 na Equagao 3.1, entdo:
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T+G= [Ixa’)x — 8(sin & siny)h,, + y(cos § cosy)h,, + (cos 8 siny)h,, +
wy(w,I, — hy, sing) — wz(wyly — h,, cos 6 cos y)]i +

[Iya’)y + & (sin & cosy)h,, + y(cos 8 siny)h,, — (cos § cosy)h,, + w,(I,w, +
h,, cos § siny) — w,(l,w, — h,, sin&)]j + [L,&, — 8(cos 8)h,, — (sin&)h,, +

wx(lywy — h,, cos 6 cos y) — wy (Iywy + hy, cos § sin )/)]k. 3.7

A Equacgdo 3.7 ¢ classificada como sendo uma equagao diferencial ordinaria de primeira
ordem nao linear. A equagao do movimento pode ser linearizada considerando que as
deflexdes angulares que ocorrem no eixo cardan sejam pequenas. Esta aproximacgao

permite fazer as seguintes substituicdes:
sinéd = 6,
siny =y, (3.8)
cosd =cosy = 1.

Desvios do momento nominal da roda /4, também sdo considerados pequenos, permitido
assim que h,, = h,. Aplicando a Equacao 3.8, os componentes de controle da roda de

momento podem sdo definidos usando como base a Equacao 3.4:

hyc = Vhy,
h,. = —b6h,, (3.9
S

Evidentemente o vetor velocidade angular ® depende linearmente das rotagdes ), 6, ¢,

e w, tal que :
W =Wy +wy+w,+w,, (3.10)

em que Wy, Wy e W, representam os vetores rotagdo no eixo de guinada, arfagem e

rolamento, respectivamente e w, representa o vetor velocidade angular decorrente da
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orbita geoestacionaria. Juntos e somados esses vetores representam a velocidade angular
total do veiculo. O vetor velocidade angular deve ter suas componentes representadas
com relagdo aos eixos principais de inércia x,y,z, e para realizar esta conversdo basta
aplicar a matriz de transformagdo expressa nas Equagdes 2.18 ¢ 2.19. Uma vez que a

conversdo dos vetores wy, Wy € W, ja foram obtidas através da Equagdo 2.24, resta

converter o vetor w, para as componentes dos eixos principais de inércia:

Wy 0 —w, cos @ siny
w, = [a)y] = a[_%] = | —w,(cos@cosyp +singsinfsiny) |, (3.11)
o 0 —w,(— sin ¢ cos Y + cos ¢ sin 6 sinyY)

notando que a componente w, da velocidade angular orbital ¢ negativa porque ¢ oposta

ao sentido da rotacdo de arfagem ja adotado, conforme mostra a Figura 3.1.

Combinando as Equagdes 2.24, 3.11 e substituindo na Equacdo 3.10, a velocidade

angular em termo das componentes ao longo dos eixos principais de inércia € obtido:

—1) sin 6 0

_ ) —w, cos 6 siny
o= [Psinpcos@|+|Ocose [+ [o|+]| —w,(cos cosy + sin @ sin 6§ siny)
Y cos ¢ cos 0 —0sing 0 —w, (—sin ¢ cos P + cos ¢ sin 8 sinY)

¢ — w, cos @ siny —Psinb
® = | 6 cose — w,(cos @ cosP + sin ¢ sin O siny) + P sing cos b |. (3.12)
Y cos ¢ cos 6 —w, (— sin ¢ cos + cos ¢ sin O siny) — O sin ¢

Novamente considerando que as deflexdes angulares ocasionadas no corpo rigido em

relacdo ao referencial nominal sejam pequenas, a Equag¢do 3.12 pode também ser

linearizada:
Wy » —Yaw,
w = [wy =|0—-w, | (3.13)
Dzl | P+ow,

cuja derivada com relacdo ao tempo €:
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Wy (ﬁ_lpwo
w=|o=| § | (3.14)
d)Z ¢+¢wo

Aplicando as aproximagdes fornecidas nas Equagdes 3.8 e 3.9 na Equacdo 3.7, ¢ obtido:

T+ G = [y + hye + 0y (0,1, + hye) — w (0,1, — hy)]i
+[Iy@y = hye + 0, (Lewy + hye) = 0x (0, = hy)]i
+ |6, + hye + wx(lywy, — hy) — 0y (Lywy + hyo) ]k
(3.15)

Substituindo G pela Equacdo 2.67, w pela Equagdo 3.13, w pela Equacao 3.14 ¢

isolando T em 3.15, a equagao linearizada do movimento ¢ obtida:

Te = L + [4wo?(Iy — 1) + wohn @ + [—wo (I = I, + 1) + Ry | + hye — @ohye,
(3.16a)

Ty = L6 + [3w,* (I, — 1,)]0 + Ay, (3.16b)

T, = L + [w,2(L, — Iy) + wohy | — [—wo (I — I, + 1) + Ry | + hye + wohye.
(3.16¢)

3.2 PROJETO DE CONTROLE PARA O EIXO DE ARFAGEM

Projeto de controle automdtico de arfagem ¢ relativamente mais simples do que os
outros eixos, uma vez que seu movimento ¢ independente e desacoplado dos demais
eixos. Pelas especificagdes do satélite dados na Tabela 3.1, temos que I, = I,, desta
forma a equagdo linearizada do movimento de arfagem pode ser simplificada para:

T, =16 +h

yes (3.17)

em que h, representa a taxa de variagdo do momento angular da roda de inércia e tem

0 objetivo de impor diretamente o torque de controle sobre o eixo de arfagem. Uma vez

que os sensores disponiveis podem fornecer apenas as medi¢des angulares e para haver
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amortecimento ¢ necessario também mensurar a taxa de variagdo angular, um
pseudorate modulator é empregado no sistema. Basicamente este dispositivo consegue
modular o torque de controle h,,. e sintetizar a taxa de variagdo angular 6, fazendo o

torque de controle ser dependente da taxa de variagdo angular.

O conceito basico do pseudorate modulator ¢ mostrador na Figura 3.4:

Feedback lag circuit

1

K(rs + 1)
\
M
S . | 0 o
Attitude T | Control
error signal

Schmitt trigger

signal - -
with hysteresis

Figura 3.4 — Esquema do pseudorate modulator.
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 246).

Segundo Kaplan (1976), o pseudorate modulator ¢ basicamente um gerador de pulsos
biestaveis onde esses pulsos sdo de amplitude constante que existem unicamente quando
a tensao de entrada fornecida pelo sensor excede um determinado valor. Este dispositivo
também ¢ usado no projeto de controle dos eixos de rolamento e guinada. Uma das
vantagens da utilizagdo do pseudorate modulator € que ele consegue sintetizar a taxa de
variagdo angular quando a medigdo direta ndo € possivel. Basicamente é composto por
um Schmitt trigger com histerese, que produz um trem de pulsos, cujo sinal tem a saida

na seguinte forma:
M, = K(té +¢€) (3.18)
Com base no conceito do pseudorate modulator, uma forma de controle satisfatoria €:

hye = K, (1,0 + 6), (3.19)
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A Equacdo 3.19 tem a forma caracteristica de um controlador proporcional derivativo
onde o termo 6 introduz o amortecimento necessario. K, € T, equivalem ao ganho de

autopilotagem e constante de tempo derivativo respectivamente. Através do controlador
proporcional derivativo escolhido para este sistema, a Equacdo 3.17 agora pode ser

expressa na forma classica de um sistema amortecido de segunda ordem:
T, = 1,6 + K,7,6 + K,,0. (3.20)
Aplicando a transformada de Laplace, entdo:
Ty(s) = (Iys? + Kptps + K, )0(s). (3.21)

Cuja funcao de transferéncia ¢ dada por:

0(s) _ 1
Ty(s)  IyS2+KpTps+Ky

(3.22)

O digrama de blocos do controle de arfagem pode ser representando da seguinte forma:

6FNEF

Pitch O Control Satellite
sensor logic dynamics

Figura 3.5 — Diagrama de blocos do eixo de arfagem
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 245).

Simplificando o diagrama de blocos da Figura 3.5, assume-se que o angulo de
referencia para o controle seja Ogzgr = 0 € que os erros decorrentes do sensor sdao
preliminarmente ignorados. Desta forma, o diagrama de blocos detalhado ¢

relativamente simples e ilustrado na Figura 3.6:
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Satellite
dynamics

—

K, (Tps+ 1) €

Pseudorate
modulator

Figura 3.6 — Diagrama de blocos deduzido (eixo de arfagem)
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 246).

A fungdo de transferéncia da Equacdo 3.22, em termos classicos de controle de segunda

ordem, pode ser escrita da seguinte forma:

w 2
p /Kp
o(s) _ 1

— —_— y
Ty(s)  Iys?2+KpTps+Ky 52+20pwpstwp?

(3.23)

de tal forma que as variaveis de controle, frequéncia natural e fator de amortecimento,

sdo facilmente obtidas pela seguinte defini¢do:

K T K
Wy = \E =2 [ (3.24)

Uma vez que o overshoot ndo ¢ desejavel para tal aplicacdo, os valores dos pardmetros

sdo inicialmente ajustados {;, = 1 (amortecimento critico). Se ¢, > 1, essa escolha
atrasaria a resposta do sistema, enquanto que um valor {,, < 1 ocasionaria o indesejavel

overshoot. Assim, pela Equacao 3.24 temos que:

K, = Lw,?, 1,=—. (3.25)
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Combinando as Equacdes 3.25 e 3.23, entdo a fun¢do de transferéncia assume a seguinte

forma:

o(s) _ 1
Ty(s)  Ly(s+wp)?’

(3.26)

A selegdo do ganho de autopilotagem K,, ¢ baseada em duas consideragdes, tempo de
resposta do sistema e erro no estado estacionario. Uma vez que o requisito de precisao
em arfagem ¢ especificado na Tabela 3.1, entdo o erro no estado estacionario deve ser
0 < 0,05°. Além disso, a Tabela 3.1 mostra também que o principal torque externo ¢ a
pressdo de radiagdo solar que ¢ senoidal com frequéncia orbital e tem um maximo de
T, = 107*N.m. Assumindo que a constante de tempo derivativo T, S€ja muito menor
do que o periodo orbital, entdo haverd determinados periodos em que o sistema se
comportara como um sistema do tipo entrada degrau, e esses instantes serdo os picos da
resposta senoidal. Desta forma o erro maximo no estado estaciondrio pode ser estimado

utilizando o teorema do valor final.
055 = limg_,( sO(S). (3.27)
-4
Considerando entrada do tipo degrau na variavel de Laplace, T,,(s) = %N .m , entdo
a saida ¢é:

O(s) = 110" (3.28)

s Ly(s+wp)?’

Substituindo a Equagao 3.28 na Equagdo 3.27 temos que:

1074 1074
Gss = I 2 K.
y@p p

(3.29)

Através da Equacdo 3.29 e usando o método de fentativas e erros, um valor

aparentemente adequado para a sele¢do do ganho € de K,, = 0,275 N.m/rad, que pela
Equagéo 3.24 fornece w, = 0,02622 rad/s ¢ 1, = 80s. Esta sele¢do gera um maximo

erro de arfagem de:
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-4
0, = —— =3,6336 X 10~* rad = 0,0208°,
0,275

ou seja, bem abaixo do requisito de precisdo de 0,05°.

Para analisar a estabilidade do sistema e avaliar o ganho pré-selecionado K, =
0,275 N.m/rad, sera plotado o diagrama do lugar das raizes utilizando a ferramenta
Matlab. Para realizar tal procedimento, inicialmente ¢ necessario obter a fun¢do de
transferéncia em malha aberta que atribui as condi¢des de localizagdo dos podlos no

grafico do lugar das raizes. Através da Figura 3.5, ¢ deduzivel que:

G(s) = Iy% H(s) = K, (tps + 1), (3.30)

em que G(s) é a fungdo de transferéncia referente a dindmica do satélite ou, em termos
de controle, pode ser chamada de planta do sistema. Ja a funcdo H(s) ¢ a fungdo de
transferéncia de realimentagdo do sistema, decorrente do controle proporcional

derivativo (PD).
De forma geral, a funcdo de transferéncia do sistema ¢:

0(s) _ G(s)
Ty(s)  1+G(s)H(s)’ (3.31)

Segundo Ogata (1997), através da teoria classica de controle, conclui-se que a condigao

de pdlo da fungdo de transferéncia seja:

1+ G(s)H(s) =0 (3.32a)
G(s)H(s) = —1 (3.32b)
Ou na forma polar,
1G(s)H(s)| = 1 (3.32¢)
£G(s)H(s) = £180°, £540°, ... (3.32d)

Onde a fung¢do de transferéncia de malha aberta é:
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G(s)H(s) = Iy%l(p(rps +1) = K, S (3.33)
O grafico da Figura 3.7 foi gerado a partir da Equagdo 3.33 através do Matlab. Nele
estao representados todos os possiveis lugares das raizes que respeitam as condi¢des de
polo da Equagdo 3.32 para cada valor correspondente de K. O grafico tem a forma
tipica de uma fun¢do de segunda ordem com dois pdlos em s = 0 € um Unico zero na
parte real e negativa do grafico. E notavel também que o ganho selecionado K, = 0,275
tem os poOlos correspondentes no eixo real, o que significa coeréncia com o

amortecimento critico {, = 1.

Root Locus
T T T T T T

0.01F

System: ft
<~ 0.005 F Gain: 0.275 4
'g Pole: -0.0262 - 6.08e-10i
= Damping: 1
2 / Overshoot (%): 0
K2 Frequency (radis). 0.0262
@ 0 [ | > b
] !
= \ /
p \ /
F \ /
£ -0.005 Y

L \ / 1
A f

1 1 1 1 1 1

-0.03 -0.025 -0.02 -0.015 -0.01 -0.005 0

Real Axis (seconds'1)

Figura 3.7 — Grafico do lugar das raizes para analise dos pardmetros escolhidos (eixo de
arfagem).

Para facilitar a visualizagdo, segue abaixo a Tabela com valores numéricos dos

parametros de controle adotados para o eixo de arfagem:
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Tabela 3.2 — Parametros de controle (eixo de arfagem)

Parametros de controle (eixo de arfagem) Valores

K,, ganho de autopilotagem. 0,275 N.m/rad
Tp, constante de tempo derivativo. 80s

wy, frequéncia natural. 0,0262 rad/s
{p, fator de amortecimento. 1

3.3 PROJETO DE CONTROLE PARA OS EIXOS DE ROLAMENTO E GUINADA

Segundo Kaplan (1976), o acoplamento entre os eixos de rolamento e guinada ¢
resultado da orientag@o da roda de momento, no qual ¢ nominal ao longo do eixo normal
a orbita. Um conveniente recurso da roda de momento ¢ que ela pode fornecer
acoplamento entre os eixos de rolamento e guinada permitindo um controle preciso sem
usar um sensor angular direto para guinada. Os torques de controle sdo produzidos
através da deflex@o dos eixos cardans. Uma vez que os desvios angulares do eixo de
rolamento sdo monitorados inteiramente pelo sensor de horizonte, este eixo pode ser
controlado diretamente de acordo com os erros angulares de rolamento. Os desvios
angulares do eixo de guinada sdo sentidos indiretamente através do acoplamento com o
eixo de rolamento. Esta técnica é algumas vezes referenciada como gyrocompassing. A
magnitude do momento angular nominal da roda h, e os ganhos do sistema sdo
escolhidos de tal forma a fazer com que o controle do eixo de rolamento consiga sentir
os erros de guinada (Ex. , artificialmente aumentando o efeito de acoplamento). No
entanto, isso deve ser feito de tal forma que os erros de rolamento ndo sejam
transformados em erros de guinada e vice versa. Um efeito significante de acoplamento
¢ alcangado através de valores altos do momento angular da roda. Isso implica que uma

condicdo favoravel seja aplicada para o momento angular nominal da roda:
hy, » max[l,w,, [, w,, I,w,]. (3.34)

Desta forma as equagdes linearizadas para os eixos de rolamento e guinadas dadas pelas

Equagdes 3.16a e 3.16¢ podem ser simplificadas para:
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T, = Ly + wohno + hnlj) + hxc — wyhy, (3.35)
T, = L) + wohpy — hy@ + hye + Wohye. (3.36)

Colocando entre colchetes os torques de controle, ou seja, os termos que podem ser

ajustados através das deflexdes angulares, desta forma:
Ty = ) + wohpp + hnlj) + [hxc — wohyel, (3.37)
T, = Izl/.j + wohyp — hy + [hzc + Wohycl]. (3.38)

Esses termos em colchetes serdo os responsaveis por manterem o controle dos eixos de
rolamento e guinada. Eles irdo gerar torques necessarios que ajustardo o sistema de
acordo com as especificagdes do projeto. Uma vez que este sistema ndo possui um
sensor direto de guinada, 1, a lei de controle deve ter seus termos apenas relacionados
com @ ¢ ¢ que sdo quantidades mediveis pelos sensores. Usando novamente um
pseudorate modulator, a lei de controle que satisfaz esse critério ¢:

My, = h;cc — Wohye + Wohpp = K(Td) + @), (3.39)

M, = h.zc + wohye —hp¢ = _kK(Td) + ¢), (3.40)

onde M,., e M,, representam os torques de controle de rolamento e guinada
respectivamente, K € o ganho de autopilotagem , T € o tempo constante derivativo e k ¢

a taxa de ganho proporcional de rolamento para guinada.

Para o ajuste adequado de controle a ser utilizado, ¢ conveniente definir novos termos

de comando do momento angular que desacoplam a taxa orbital.
hya = xc © hzq = hye — hy (3.41)
Substituindo os novos termos de comando na lei de controle, entdo:
Mye = hyq — Wohzg = K(1 + ¢) (3.42)

M, = hzd + Wohyq = _kK(T(i) + @), (3.43)
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Desta forma as Equacdes 3.42 e 3.43 representam um oscilador ndo amortecido com
frequéncia orbital w,. Segundo Kaplan (1976) a oscilagdo dos comandos de momento
angular sob esta taxa tem o efeito de desacoplar as dindmicas de rolamento e guinada
que surgem com a frequéncia orbital. Em outras palavras, os comandos para a deflexao
do cardan sdo referenciados em um sistema inercial, assim como o vetor momento

angular, mesmo que o satélite esteja arfando em taxa orbital w,,.

Fisicamente, para que as leis de controle dadas pelas Equacdes 3.42 ¢ 3.43 sejam
verdadeiras, ¢ necessario o ajuste continuo apenas nas deflexdes angulares do cardan
6 e y. Desta forma faz-se necessario encontrar qual deve ser a equagdo necessaria capaz
de aferir o angulo necessario para o ajuste em cada instante de tempo. Em termos de

deflexdo angular do cardan, a Equacdo 3.41 ¢ reescrita da seguinte forma:
hyq = vhn
hzqa = —=6hy — hy

Substituindo h,,; na Equacdo 3.42 e aplicando a transformada de Laplace temos que a

saidas y ¢é:
h,sT(s) — woH,4(s) = Kts®(s) + KP(s),

[(s) = [K(zs + 1)D(s) + woHya(s)] 7 - - (3.44)

Substituindo h,; na Equagdo 3.42 e aplicando a transformada de Laplace temos que a

saida A é:
—h,SA(S) — h,sP(s) + wyH,q(s) = —kKts®(s) — kKD(s),

== —d(s). (3.45)

A(s) = —[—kK(ts + 1)DP(s) — wyHyq(5)]

Com base nas Equacdes 3.44 e 345 ¢ deduzivel a formulacao de um diagrama de blocos

para o sistema de controle:
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Pseudorate

modulator
10} My, hxd . Py T
s + > + < =] =
1 K(rs 1) s hn
)
—k %
wO
1 >
. s hn
Mzc hzd hzd

Figura 3.8 — Diagrama de blocos para o sistema de controle rolamento/guinada
(Fonte: KAPLAN, 1976, p. 253).

De forma geral sobre o entendimento do diagrama, o sensor de rolamento envia o sinal
de entrada que ¢ processada pelo pseudorate modulator. Consecutivamente os
comandos de deflex@o do cardan y e & sdo produzidos de acordo com as leis de controle
ja estabelecidas. Em outras palavras, através da entrada ¢, as saidas ¥ e § se ajustam
para manterem as Equacdes 3.39 e 3.40 verdadeiras, desta forma as equacdes do
movimento podem ter seus coeficientes alterados substituindo os termos de controle da

Equacao 3.39 na Equacgao 3.37:
T, =1, + Kt + Kp + h,1p, (3.46a)
e substituindo os termos de controle da Equagdo 3.40 na Equacao 3.38:
T, = L) + wohyp — kKT — kK. (3.46b)

Na Equagdo 3.46a ¢ notavel que o coeficiente de ¢ ¢ modificado de w,h,, para K,
enquanto que na Equacdo 3.46b o coeficiente de ¢ é modificado de —h,, para —kKT.
Isso significa que os movimentos no eixo de rolamento e guinada agora podem ser

ajustados apenas alterando os parametros controlaveis K, T e k.

Para investigar a estabilidade do sistema, assim como as respostas de rolamento e

guinada, as novas equagdes do movimento sao reescritas na forma de Laplace
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T (s) = L,s?®(s) + K(1s + 1)D(s) + h,s¥(s), (3.47a)
T,(s) = I,s*¥(s) + w,h, ¥(s) — kK (ts + 1)D(s). (3.47b)
Que em sua forma matricial fica:

Te(S)] _ [les?+K(ts+ 1) hys D(s)
[TZ(S)] B [ —kK(zs+1) I,s*+ wohn] ‘P(S)]

Aplicando a regra de Cramer para encontrar as saidas ®(s) e W(s), entdo:

T,.(s) h,s

T,(s) 1,5%+ w,h,

Ls?+K(ts+1) h,s
—kK(ts + 1) 1,5% + wyhy,

d(s) =

Lis?+K(ts+1) Ty(s)
—kK(ts + 1) T,(s)

Ls?+K(ts+ 1) h,s
—kK(ts + 1) 1,5% + wyhy,

Y(s) =

E notdvel que os denominadores de ambas saidas sdo idénticos, desta forma ¢

conveniente definir a equagdo caracteristica como sendo:

Ls?+K(ts+1) h,s

E.C.=
—kK(ts+1)  I;s* + w,h,

E.C.=LI,s*+KI,7s® + (KI, + L.w,h,, + kKth,))s?* + (w,h,KT + kKh,)s

+ w,h, K
(3.48)
Desta forma, a resposta angular de rolamento ¢ obtida:
2 -
®(s) = Ty (5)(Izs?+wohn) Tz(s)hns‘ (3.49)

E.C.

Quando T, = 0, a fung¢ao de transferéncia ¢:
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D(s) _ I;5%°+wohy

T.(s)  E.C. (3.50)
Quando T, = 0, a fun¢do de transferéncia é:
D(s) _ —hps
T,(s)  E.C.° (3.51)
Da mesma maneira a resposta angular de guinada ¢ obtida:
2
W(s) = Tz(5)(Iys +Krs4;51<c)+k1<(rs+1)Tx(s) (3.52)
Quando T,, = 0, a fungdo de transferéncia é:
W(s) _ Ixs?+Kts+K
T,(s) E.C. (3.53)
Quando T, = 0, a fung¢ao de transferéncia ¢:
W(s) _ kK(ts+1) (3 54)

Te(s)  EC.

A sele¢do dos valores dos parametros de controle de rolamento e guinada inicia-se
examinando a equacdo caracteristica, no qual pode ser fatorada em um produto de dois

polindmios quadraticos:
E.C.= (I,s* + Kts + K)(I,s% + kh,s + w,h,) = 0. (3.55)
Essa equacdo s6 ¢ verdadeira desde que
Ktl, » khyl,. (3.56)

As raizes da Equagdo 3.55 leva a obten¢do dos parametros de frequéncia natural e taxa

de amortecimento:

K Kt T |K
w0, = \ﬁ_ G= =t \F (3.57a)
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_ [wohn __khn  _k ,hn
W2 =" 2= JEwohnl, 2~ woly (3.57b)

Segundo Kaplan (1976), as raizes de altas frequéncias (w,, {;) sdo caracteristicas da
dindmica de rolamento, enquanto as raizes de baixas frequéncias (w,, {,) sdo
caracteristicas da dindmica de guinada durante a corre¢do do desvio angular 1. Um
grande valor de h,, resultaria em um rapido ajuste de guinada em respeito ao periodo

orbital.

O ganho de autopilotagem K ¢ selecionado a partir da aplicagdo do teorema do valor
final na Equacdo 3.49, considerando T, = 0 e um torque constante no eixo de
rolamento, ou seja, T,,= constante, desta forma:

Ty 1,52 +wohy
S Ll s*+KI,1s3+ (Kl +1ywohpy+kKThy)s2+(wohnKT+kKhy)s+wohnK

bss = limg_ s

bss = I (3.58)

Levando em consideracdo que o maximo torque que possa ocorrer no eixo de rolamento
seja decorrente do desalinhamento dos propulsores T, = T = 8,5 X 107>N.m dado
pela Tabela 3.1, e que o valor permissivel do desvio angular no eixo seja de até 0,05°,
entdo pela Equagdo 3.58 leva a um valor minimo requerido de K = 0,097 N.m/rad
com uma frequéncia natural correspondente de w; = 0,007rad/s. Grandes valores de
K resultam em pequeno erro no estado estacionario e rapido tempo de resposta, desta
forma uma frequéncia natural de w; = 0,025rad/s que corresponde ao ganho
K =1,25N.m/rad ¢ escolhida de momento. O valor definitivo de K também
dependerd de uma analise do lugar das raizes. Valores de t© (tempo constante de
rolamento) e k (ganho proporcional de rolamento para guinada) sao selecionados de tal
forma a fornecer amortecimento critico para as dindmicas de rolamento e guinada,
assim, a partir da Equagdo 3.57, ajustando {; = ¢, =1, h, = 200 N.m.s, ¢ entdo

encontrado 7 = 80s e k = 0,054.

Para justificar a escolha de h,, = 200N.m.s, ¢ aplicado o teorema do valor final na

Equacao 3.52 considerando as entradas T, e T, entradas do tipo degrau, desta forma:
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T,K+kK(ts+1)Ty
Ll s*+KI,ts3+(Kl;+Lewohn+kKthy)s2+(wohn KT+kKhy)s+wohpK'

Yss = limg_ s

_ Ty +kTy

oo = 20, (3.59)

Uma vez que a contribui¢do do torque no eixo de rolamento é pequena (porque
k=0,054), apenas o torque no eixo de guinada precisa ser considerado para a estimacao
do valor de h,,,

| T,
wolPsslmax’

h, > (3.60)

Considerando que a maxima amplitude do torque no eixo de guinada seja T, = Tr =
8,5 X 107°N.m, e que o desvio angular maximo permissivel no eixo de guinada seja de
0,40° conforme Tabela 3.1, entdo pela Equagdo 3.60 esses pardmetros levam a um valor

minimo que o momento angular nominal da roda deve trabalhar:
h, = 167,25 N.m.s

Portanto, o valor de h,, = 200 N.m.s satisfaz esse critério além de assegurar que g
mantenha as especificacao do limite angular até que a corregdo seja feita. Além do mais,
a selecdo em conjunto destes pardmetros satisfazem as condigdes das Equagoes 3.34 e

3.56.

Para o ajuste final de todos os pardmetros do sistema, ¢ de extrema importancia uma
analise do diagrama do lugar das raizes usando como base a equagdo caracteristica em
sua forma completa dada pela Equacdo 3.48. No entanto, é preciso primeiramente

encontrar a fun¢do de transferéncia de malha aberta G (s)H(s).

Seja a funcdo de transferéncia em malha fechada escrita na sua forma geral da seguinte

forma:

G(s)
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Definindo os numeradores de G(s) e H(s) como N;(s) e N,(s) respectivamente € 0s

denominadores de G(s) e H(s) como D;(s) e D,(s) respectivamente. Dessa forma,

_ N1(s)Dz(s) _ N1(s)D2(s)
FTMF = N1 ()N (s)+D1(s)D2(s) EC. (3.61)

e por defini¢do a funcao de transferéncia de malha aberta escrita da seguinte forma:

N N
FTMA = G(s)H(s) = % (3.62)

Segundo Ogata (1997) e por defini¢ao na teoria cldssica de controle, quando o ganho
K=0 no lugar das raizes entdo os polos de malha fechada sdo os mesmos pdlos de malha
aberta. Fazendo K = 0 na Equacao Caracteristica 3.48 ¢ obtido o denominador da

Equagdo 3.62,

D,(s)D,(s) = LI,s* + L,w,h,s?. (3.63)
Pela Equacao 3.61 ¢ observavel que:

N,(s)N,(s) + D,;(s)D,(s) = E.C. (3.64)
Expandindo E.C. e substituindo os termos da Equagdo 3.63 em 3.64:

Ny (s)N,(s) + Ld,s* + Liwyhy,s? = L1,s* + KI,ts® + (KI, + L,w,h, + kKth,)s? +
(woh, Kt + kKhy)s + w,h, K,

Colando N, (s)N,(s) em evidencias:
N;(s)N,(s) = KI,7s® + (K1, + kKth,)s? + (w,h,KT + kKh,))s + w,h,K (3.65)

Substituindo as Equagdes 3.63 e 3.65 na Equacdo 3.62 ¢ obtida a funcdo de

transferéncia em malha aberta para o sistema de rolamento e guinada

_ __ N1(S)Nz(s) _ ,, L;ts3+(Iz+kthy)s?+(wohpT+khy)s+wohy
FTMA = G(s)H(s) = D1(s)Da(s) K Lelzs*+Lewohps? ’

(3.66)
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Com base nos parametros pré-definidos de 7 = 80s, h, = 200 N.m. s, k=0,054 e nos
valores da Tabela 3.1 que contem as especificagdes do satélite, a Equacdo 3.66 pode ser

escrita em carater numeérico:

16000053428645%2+11,965+0,01456

FTMA =K
4x1065%+29,1252

(3.67)

O grafico da Figura 3.9 ¢ gerado a partir da Equacdo 3.67 através da ferramenta Matlab,
respeitando as condi¢des de polo da Equacdo 3.32 para todos os possiveis lugares das

raizes para cada valor de K correspondente.

Root Locus

0.015F — o

// o
001k i System: ft i
o Gain: 1.25
/ Pole: -0.0224 + 0.0127i

"o Damping: 0.871 \

T goosk [/ Overshoot (%): 0.381 |
3 ;"( Frequency (rad/s): 0.0258 Z /
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-0.03 -0.025 -0.02 -0.015 -0.01 -0.005 0
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Figura 3.9 — Diagrama do lugar das raizes para o sistema de eixos rolamento e guinada
para K=1,25 N.m/rad.

O diagrama do lugar das raizes contem a representagao de dois sistemas de 2° ordem. O
movimento de guinada ¢ representado pelo loop interno do caminho do lugar das raizes,
enquanto o movimento de rolamento ¢é representado para loop externo do caminho do

lugar das raizes.
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Conforme ¢ visualizado no grafico, o valor preliminar escolhido do ganho de
autopilotagem K = 1,25 N.m/rad nao fornece ao sistema um amortecimento critico
¢; =1. Assim um novo valor de ganho de autopilotagem é escolhido através de
tentativas e erros, K = 1,56 N.m/rad. Esse valor proporciona um amortecimento bem

préximo ao amortecimento critico conforme mostra a Figura 3.10:

Root Locus
0.02 T T T T T T
AN1E —_—
L e — -
0.015 o ~—_
pd - s
0.01F System: ft N
Gain: 1.56 System: ft
Pole: -0.0285 + 0.00185i Gain: 1.56 \
R Damping: 0.998 Pole: -0.00261 + 0.000374i
0.005 Overshoot (%): 0 Damping: 0.99 J 7
} Frequency (rad/s). 0.0285 Overshoot (%): 0 >f/
"] Frequency (radis). 0.00263
{
" ! S u .
0 < \-w\___/_,

X

-0.005 4

Imaginary Axis (seconds‘1)

0.01F -

005+ ) .

0.02 1 1 1 1 1 1
-0.03 -0.025 -0.02 -0.015 -0.01 -0.005 0

Real Axis (seconds‘1)

Figura 3.10 — Diagrama do lugar das raizes para o sistema de eixos rolamento e guinada
para K=1,56 N.m/rad.

Visualizando o grafico da Figura 3.11 ¢é possivel verificar que o sistema apresenta-se

estavel para todos os valores de K > 0,1 N.m/rad.
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Figura 3.11 — Diagrama do lugar das raizes para o sistema de eixos rolamento e guinada
para K=0,1 N.m/rad.

A Tabela 3.3 resume todos os valores dos parametros de controle escolhidos para o

sistema de eixos rolamento/guinada:

Tabela 3.3 — Pardmetros de controle (eixos de rolamento e guinada).

Parametros de controle (eixos de rolamento e guinada) Valores

h,,, magnitude do momento angular nominal da roda 200 N.m.s

K, ganho de autopilotagem. 1,56 N.m/rad
k, ganho proporcional de rolamento para guinada 0,054

7, constante de tempo derivativo. 80s

w4, frequéncia natural (dinamica de rolamento). 0,0285 rad/s
(;, fator de amortecimento (dindmica de rolamento). 0,998

w,, frequéncia natural (dindmica de guinada). 0,00263 rad/s
{5, fator de amortecimento (dindmica de guinada). 0,990
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A fim de analisar com mais precisao todos os possiveis casos que possam Vir a ocorrer
em situacdo realista, ¢ interessante investigar qual seria o comportamento do satélite se
a roda de inércia fosse fixa. Isso poderia acontecer se os eixos cardan (gimbals) por
algum motivo viesse a falhar e assim ndo proporcionando a deflexdo angular, ou
simplesmente se o sistema fosse inicialmente projetado para trabalhar desta forma.
Reescrevendo as Equacdes 3.37 e 3.38 considerando os torques de controle iguais a

zero, sdo obtidas as novas equagdes do movimento em que roda de inércia seja fixa,
Ty = [ + Wohn® + hyid, (3.68)
LY + w,hyp — by (3.69)
Aplicando a transformada de Laplace:
T, (s) = L;s2D(s) + w hy, @ (s) + h,sW(s), (3.70)
T,(s) = 1;s?¥(s) + w,h, ¥ (s) — h,,sD(s). (3.71)

Reescrevendo as Equacdes 3.70 e 3.71 na forma matricial:
T, (s)] [1 S% + wyhy, ”CD(S)
3.72
[T(s) —h,s 1,52 +a)h Y()I (372)
Aplicando o método de Cramer para encontrar as saidas de ®(s) e W(s),

Ty (S) hns
Ty (s) Izsz+a)ohn|
LysZ+wohy hps
—hps I;8%2+wohy,

d(s) =

b

Les2+wohy  Ty(s)

| —hps T,(s)
LesZ+wohy hps
| —hys 1;8%2+wohy,

Y(s) =

5

L.s? + wyh, h,s

—h,s Ji SZ +w = IszS4 + hn(lx(l)o + IZwO + hn)sz + wozhnz ‘
n z o'‘n

onde,

Desta forma, a saida do eixo de rolamento com os termos de controle nulos é:
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Ty (8)(IzS% +wohn) =T, (S)hps

d(s) =

Se T,(s) = 0, a fungdo de transferéncia é:

®(s) 1,52 +wohn

Lelys*+hp (Lewo+ ;0o +hn)s2+wo2hn 2’

Te(s)  Lelps*+hn(Iywo+l0o+hn)s2+we2hy 2

Se T,.(s) = 0, a fun¢ao de transferéncia é:

D(s) _ —hns

Ty(S)  Lplys*+hy(Iywo+lzwo+hn)s2+we2hpn 2

Da mesma forma, a saida do eixo de guinada com os termos de controle nulos é:

T2(8)(IxS%+wohn )+ Ty (S)hns

Y(s) =

Se T,.(s) = 0, a fun¢ao de transferéncia é:

W(s) 1ys?+wohy

Lelzs®+hp (Lwo+ ;0o +hn)s2+wo2hp %’

Ty(s)  Lplys*+hy(Iywo+lzwo+hn)s2+we2hpy 2

Se T,(s) = 0, a fungdo de transferéncia é:

W(s) _ hys

Te(s)  Lelps*+hn(Iywo+l0o+hn)s2+we2hy 2
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo serdo apresentados os testes realizados com o projeto de controle de
atitude do satélite para os eixos de arfagem, rolamento e guinada nesta sequencia. Os

resultados serdo expostos na forma de tabelas e graficos gerados pelo Matlab.
4.1 RESULTADOS OBTIDOS PARA O CONTROLE DO EIXO DE ARFAGEM

Uma vez que os parametros de controle ja foram definidos, serdo analisadas agora as
respostas decorrentes de perturbagdes degrau, impulsiva e ciclica. Basicamente as
entradas do tipo degrau e impulsiva sdo ocasionadas pelo desalinhamento dos
propulsores de correcdo de orbita que funcionam em tempos intercalados de maneira
continua ou ndo. J4 a entrada do tipo ciclica ¢ inteiramente ocasionada pelo torque de

pressao de radiagdo solar. Conforme Tabela 3.1, as entradas sdo:
T, = 107*(cos w,t)N.m, Tr = 8,5 X 107°N.m, 4.1)

onde T), € o torque decorrente da pressdo solar € Tr € uma estimagdo do torque devido

ao desalinhamento dos propulsores.

Seja a funcdo de transferéncia dada pela Equacao 3.22 e substituindo os valores dados

pela Tabela 3.2:

0(s) _ 1
Ty(s)  400s2+225+0,275

4.2)

Considerando primeiramente uma entrada degrau e aplicando a transformada de Laplace

Tr(s) =

-5
8519 " N.m. Substituindo esta entrada na Equagdo (4.2) e multiplicando pelo

- . 180
fator de conversao de radiano para graus —

1 8,5x1073

0(s) = 1 =10 (1) (43)

5 400s2+42254+0,275 \

Cujo grafico ¢é plotado através do Matlab:
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Step Response
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System: saida
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S

o 0.008F i
0.006 | R
0.004 .
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l:[ 1 | 1 1 1 |
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Time (seconds)

Figura 4.1 — Resposta do eixo de arfagem para uma entrada degrau.

E notavel que o sistema comporta-se adequadamente, sem overshoot, com um tempo de
resposta aceitavel e tendo o limite de amplitude de 8 = 0,0177°, bem inferior ao erro

permissivel de 8 = 0,05°.

Considera-se agora uma entrada do tipo impulsiva, que em seu caso de maior magnitude
corresponde a T, = 8,5 X 107>N.m ¢ na variavel de Laplace equivale a T),(s) = 8,5 x
107°N.m. Substituindo esta entrada na Equa¢do 4.2 e multiplicando pelo fator de

conversao de radiano para graus, entdo:

0(s) = (1) (4.4)

400s2+225+0,275 \ 7

Cujo grafico ¢é representado pela Figura 4.2:
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) Impulse Response

U002 n T T T T T T T
System: saida

Time (seconds): 36.4

Amplitude: 0.000195

T

0,0001

8 (graus)

0 50 100 150 200 250 300 350 400

Time (seconds)

Figura 4.2 — Resposta do eixo de arfagem para uma entrada impulsiva

E notavel que a resposta devido ao torque devido ao desalinhamento dos propulsores na
sua forma impulsiva ¢ de preocupagdo desprezivel, tendo sua amplitude méaxima de

aproximadamente 0,0002° de erro.

O torque de perturbagdo ciclico devido a pressdo de radiacdo solar para este projeto ¢
aproximado para T, = 107*(cos w, t)N.m conforme Tabela 3.1. Aplicando a

107%s 10~ *s
S24+wo2  s2+(7,28x1075)2

transformada de Laplace, T, (s) = N.m. Substituindo T, (s) na

Equagdo 4.2 e aplicando o fator de conversdo de radianos para graus, a resposta devido

a entrada ciclica é:

10~ %s 1 180
as) = ( ) (=) 4.5
( ) 52+(7,28x1075)2/ 40052+20,985+0,275 \ 7 (4.5)

Cujo grafico € representado pela Figura 4.3.
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Cyclic Response
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Figura 4.3 — Resposta do eixo de arfagem para uma entrada ciclica

A entrada ciclica devido ao torque de perturbagdo solar causa uma resposta periodica
para o sistema com amplitude em torno de 0,02°, ou seja, bem abaixo do limite de erro

permissivel de 0,05°, conforme exposto na Tabela 3.1.

Uma vez que o torque de controle do eixo de arfagem seja inteiramente dependente da
taxa de variacao da velocidade da roda de inércia, € interessante analisar qual a variagao
do momento angular que a roda de inércia deve fazer para manter o controle. Aplicando
a transformada de Laplace na Equagdo 3.19 e assumindo que o momento angular inicial

¢ h,,, entdo:
K K
Hyc(s) = (TS +iy) prSSJr ) 0(s) + —hsn-

Substituindo todos os pardmetros conforme valores da Tabela 3.2 e substituindo O(s)
pela Equagdo 4.5, ¢ obtido a resposta do momento angular da roda de inércia devido a

entrada ciclica do torque de perturbagdo solar no eixo de arfagem,
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80000s°+41965*+5553+4,974x1055%2+42,915%10" s
4005+20,9855+0,2755%+1,112x10"753+1,457x10~ 952"

Hyc(s) =

O grafico ¢ plotado através do Matlab:

Yariagdo do momento angular da roda de inércia para corregdo angular do eixo de arfagem

2005

200

Amplitude (N.m.s)

199.5

Time {hours)

Figura 4.4 — Variagdo do momento angular da roda de inércia para correcao angular do
eixo de arfagem.

Através da observacdo da Figura 4.4 ¢ notavel que a amplitude tem o pico de variacdo
de 1,37 N.m.s com relacdo ao valor médio de h,, = 200 N.m.s. Desta forma o torque
de controle do eixo de arfagem, no qual ¢ obtido alterando a velocidade nominal da
roda, pode ser aplicado sem exceder 1% de variagdo em h, e assim ndo acarretando

problemas para o sistema de controle dos eixos de rolamento e guinada.
4.2 RESULTADOS OBTIDOS PARA CONTROLE DOS EIXOS DE ROLAMENTO E GUINADA

As equacdes do movimento linearizadas dadas por (3.46a) e (3.46b) sdo resolvidas
numericamente, a partir dos parametros pré-estabelecidos, para que desta forma seja
possivel obter a resposta do sistema para entradas de torque solar em sua forma degrau,

impulsiva e ciclica. A entrada do tipo degrau e impulsiva ocorre no satélite quando ha
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desalinhamento nos propulsores de corre¢do de 6rbita, que neste caso ja tem um valor
pré-estabelecido dado pela Tabela 3.1 Tr = 8,5 X 1075 N.m. O torque de pressio de

radiagdo solar ocasiona uma entrada do tipo ciclica na dindmica do satélite.

Considera-se o primeiro caso em que ocorra uma entrada do tipo degrau no eixo de
rolamento devido ao desalinhamento dos propulsores e deseja-se analisar o desvio
angular no proprio eixo de rolamento. Aplicando os valores parametros da Tabela 3.3 na

Equagdo 3.50 ¢é obtida a expressao:

D(s) _ Is%+wohy 2005%+40,01456
Ty (s) E.C. 4x1065%+24960053+449752+18,675+0,02271"

(4.6)

O torque de perturbagdo de entrada degrau devido ao desalinhamento dos propulsores

., , 8,5x1073 o , .
na variavel de Laplace é dado por T,(s) = ———N.m, entdo a saida em graus ¢
obtida como sendo:

1 0,175%41,238x107° 180
d(s) =-- c— 4.7)
S 4X109s5%+249600s3+449752+18,675+0,02271 m

O grafico desta resposta ¢ obtido pelo Matlab:

Resposta do eixo de rolamento devido & uma entrada degrau no eixo de rolamento

0,003+

System: saida 7
Time (minutes): 57
Amplitude: 0.00312

0,002

¢ (graus)

00015

0,001

1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70
Time {minutes)

Figura 4.5 — Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada degrau no eixo de
rolamento.
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Identifica-se nesta analise que a resposta demora quase uma hora para estabilizar, no
entanto isso ndo € preocupante uma vez que a amplitude do erro € pequena e mesmo em

regime permanente ndo ultrapassa 0,00312°.

Sera analisado a influencia do torque devido ao desalinhamento dos propulsores em sua
forma impulsiva ocasionada no eixo de rolamento e verificar qual o desvio angular que
ocasionard no proprio eixo de rolamento. Seja T, (s) = 8,5 x 107°N.m e aplicando
essa entrada na Equacdo 4.6, entdo:

0,175%2+1,238x107° 180

d(s) = — (4.8)

4x1065%+24960053+449752+18,675+0,02271

O grafico correspondente ¢ plotado através do Matlab:

« 107 Resposta do eixo de rolamento devido & uma entrada impulsiva no eixo de rolamento

T T T T T T T T T

Time (minutes): 0.51

| |
System: saida
Ampltude: 3.44e-05

¢ (graus)

1 1 1 1 ! 1 1 L
) 10 15 20 25 30 35 40 45 50

-

Time (minutes)

Figura 4.6 — Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada impulsiva no eixo de
rolamento.

E notavel que a amplitude maxima para a entrada do tipo impulsiva é desprezivel ¢ em

regime permanente o valor do erro angular tende a zero.

A préxima analise a ser feita refere-se a resposta do eixo de rolamento devido a entrada

degrau ocasionada no eixo de guinada, pela Equagdo 3.51:
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D(s) _ —hps _ —200s
Tz (S) E.C. 4%x1065%+24960053+44975%2+18,675+0,02271

(4.9)

Em carater numérico, a entrada degrau devido ao desalinhamento dos propulsores que

ocorre no eixo de guinada é T, = 8,5 X 107°N.m, que na forma de Laplace é dada por

-5
T,(s) = S'SXTH)N .m. Aplicando essa entrada na Equacdo 4.9, entdo a saida angular do

eixo de rolamento é:

B(s) = = —00%7% = (4.10)

S 4X100s%+249600s3+44975%2+18,675+0,02271 7

Resposta do eixo de rolamento devido @ uma entrada degrau no eixo de guinada
I—l T T T T T

———

-0.005 .

001 F .

-0.015 -
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003 F -

System: saida

Time (minutes): 8
.0.04 Amplitude: -0.0414 i
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Figura 4.7 — Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada degrau no eixo de

guinada

Conforme analise do grafico ¢ possivel perceber que a resposta tem tendéncia estavel. O
pico maximo do erro ocorre em aproximadamente oito minutos, no entanto nao

ultrapassa de -0,0414°. A resposta em regime permanente suavemente tende a zero.
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O proximo passo € analisar a resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada
impulsiva no eixo de guinada. O torque de perturbacdo impulsiva devido ao
desalinhamento dos propulsores de corregdo de orbita é dado por T,(s) = 8,5 X

10>N.m, substituindo na Equagio 3.51:

—0,017s 180
d(s) = L= 4.11)
4X1065%+24960053+449752+18,675+0,02271 1

X m‘4 Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada impulsiva no eixo de guinada

1 T T T T T T T T T

o
(8]

¢ (graus)

n

System: saida

25k Time (minutes): 2 -
Ampltude: -0.000286

x

I
0 5

1 1 1 1 1 1 1 1

10 15 20 25 30 35 40 45 50

Time {minutes)

Figura 4.8 — Resposta do eixo de rolamento devido & uma entrada impulsiva no eixo de
guinada.

A amplitude méxima do erro angular visto na Figura 4.8 ¢ desprezivel, cerca de 0,0003°,

e a resposta em regime permanente tende a zero.

O préximo passo € analisar a resposta do eixo de guinada apds sofrer um torque de
perturbagdo ocasionado no proprio eixo de guinada. Substituindo os parametros de

controle da Tabela 3.3 na Equacao 3.53, entao,

W(s) _ IS?+Kts+K _ 2000s%2+4124,85+1,56
T,(s) E.C. 4X10%5%+24960053+449752+18,675+0,02271

(4.12)
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Considera-se uma entrada do tipo degrau devido ao torque de perturbagdo do

8,5x1075

desalinhamento dos propulsores de corregdo de orbita T,(s) = — N.m. Aplicando
essa entrada na Equacdo 4.12, entdo:
1 0,17s2+40,01065+1,326Xx10™* 180
Y(s) == — (4.13)
S 4x10°5%+24960053+449752+18,675+0,02271 =

Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de guinada
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..................................................................................................... .
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Figura 4.9 — Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de guinada

Pela Figura 4.9 ¢ notdvel que a maior amplitude ocorre em regime permanente e
equivale a 0,334° em aproximadamente 50 minutos. Mesmo assim a resposta ainda esta
abaixo do limite permissivel do erro de atitude para o eixo de guinada, no qual pela

Tabela 3.1 equivale a 0,40°.

E analisada a seguir a saida do eixo de guinada devido a uma entrada do tipo impulsiva
também no eixo de guinada, ou seja, T,(s) = 8,5 X 107°N.m. Aplicando esta entrada

na Equacdo 4.12, entdo a resposta angular em graus tem a seguinte forma:
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Y(s) =

0,175%40,016015+1,326x10~% 180
4x1005%+24960053+449752+18,675+0,02271 m

Cujo grafico ¢é plotado através do Matlab:

X 1 |:l‘4

Resposta do eixo de guinada devido @ uma entrada impulsiva no eixo de guinada
T T T T T
LN

System: saida
Time (minutes): 6
Amplitude: 0.000521

y (araus)

1 | 1 -
10 20 30 40 50
Time (minutes)

Figura 4.10 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada impulsiva no
guinada.

eixo de

E observavel na Figura 4.9 que a amplitude méaxima deste erro angular ¢ desprezivel,
cerca de 0,0005°, e em regime permanente a resposta tende a zero.

Utilizando a Equagao 3.54 ¢ aplicando os parametros da Tabela 3.3, sera analisada a

resposta do eixo de guinada devido a uma perturbagao ocorrida no eixo de rolamento:

W(s) _ kK(rs+1) _

6,73925+0,0842
Ty (S) E.C.

T 4x1065%+24960053+449752+18,675+0,02271"

(4.14)

Considera-se uma entrada degrau devido ao torque de perturbacdo do desalinhamento

. 8,5x107°
dos propulsores no eixo de rolamento, T,(s) = ——

N.m, entdo a resposta angular
de guinada ¢ obtida como sendo:

1 5,7283x10 %s+7,157x10~°
Y(s) = 3

180
4Xx1065%+24960053+449752+18,67s+0,02271 1«

(4.15)
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Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de rolamento
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Figura 4.11 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de

rolamento

Pela Figura 4.11 ¢ notavel que a maior amplitude ocorre em regime permanente e
equivale a 0,018° ou seja, muito abaixo do limite permissivel do erro de atitude para o

eixo de guinada, no qual equivale a 0,40°.

O proximo passo ¢ analisar a reposta do eixo de guinada devido a uma entrada do tipo

impulsiva no eixo de rolamento, neste caso T, (s) = 8,5 X 107°N.m.

-4 -6
lP(s) — 5,728X10™*s+7,16X10 ﬂ (416)

4X1065%+24960053+449752+18,675+0,02271 m

O grafico ¢ plotado através do Matlab:

69



w10 Resposta do eixo de guinada devido a entrada impulsiva no eixo de rolamento
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Figura 4.12 — Resposta do eixo de guinada devido a entrada impulsiva no eixo de
rolamento

Através da analise da Figura 4.12 nota-se que o sistema demora cerca de uma hora para

se acomodar, no entanto isso ndo € preocupante uma vez que a amplitude méaxima ¢é
desprezivel.

A Tabela 4.1 resume os valores em regime permanente para cada saida:

Tabela 4.1 — Respostas em regime permanente dos eixos de rolamento e guinada.

Saida Bnrads  onttiga  permanente (graus
Eixo de Degrau 0,00312°
Rolamento rolamento Impulsiva 0°
@) Eixo de Degrau 0°
guinada Impulsiva 0°
Eixo de Degrau 0,333°
Guinada guinada Impulsiva 0°
W) Eixo de Degrau 0,018°
rolamento Impulsiva o
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Comparando a Tabela 4.1 com a Tabela 3.1 ¢ notdvel que os valores em regime

permanente estdo todos abaixo do limite de erro angular permissivel.

O proximo objetivo ¢ analisar a interferéncia que a entrada na sua forma puramente
ciclica pode ocasionar na resposta dos eixos de rolamento e guinada. De uma forma
geral, o torque de perturbagdo solar ¢ essencialmente ciclico com periodo orbital. O
primeiro passo para obtencdo deste resultado ¢ aplicar a transformada de Laplace nas

equacdes de entrada T, (t) e T,(t) fornecidas pela Tabela 3.1,
T.(t) =2x1075(1 — 2sen w,)

2x107%  4x107%w, _ 2X107552+2x1075-4x10"5w,s

Tx(S) = s s2+wy? s3+we?s ’ (4.17)
e
T,(t) = =5 x 1075 cos w,t
5x1075
T,(s) = —S§+—woj (4.18)

Aplicando as Equagdes 4.17 e 4.18 na Equagdo 3.49, ¢ obtida a resposta do eixo de
rolamento devido a entrada ciclica do torque de pressdo de radiacdo solar ocasionado

nos eixos de rolamento e guinada:

d(s) =

0,045°40,0099945542,916x10775%+1,057x10"1153+3,088x1071552-2,247x107195+8,179x10~ 24
4x10959+24960058+4497s7+18,6756+0,0227655+1,979%10~75%+2,409%x10~ 1053 +5,243x10~1652+6,38x10~ 1%

(4.19)

Através do Matlab ¢ obtido o grafico da Figura 4.13:
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- Resposta do eixo de rolamento devido a entrada ciclica do torque solar
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Figura 4.13 — Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada ciclica do torque
solar

Verifica-se que aos oito minutos aproximadamente a amplitude chega em seu patamar
mais alto de 0,0245° e logo em seguida se mantem oscilante com amplitude de 0,004°.
Mesmo com a amplitude mais alta, o erro angular ainda estd abaixo do limite

especificado no eixo de rolamento, que ¢ de 0,05°.

Aplicando as Equagdes 4.17 e 4.18 na Equacdo 3.52, ¢ obtida a resposta em graus do
eixo de guinada devido a entrada ciclica ocasionada pelo torque de pressdo solar nos

eixos de rolamento e guinada:

Y(s) =

—0,156—-0,0061055%—7,634x10"35%—-2,769x1071053-3 956x10"1352-1,296x 10 185+4,732x10723
4x10659+24960058+449757+18,6756+0,0227655+1,979x10~75%+2,409x10~10s3+5243x101652+6,38x10" 1%

(4.20)

Através do Matlab ¢ obtido o grafico da Figura 4.14:
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Resposta do eixo de guinada devido a entrada ciclica do torque solar
U.25 T T T T T T

| o
System: saida
Time (hours): 12.2
Amplitude: 0.201 7

y (graus)

1 1 1 1 1

15 20 25 30 3

1
0 5 10

fa il

Tempo (hours)
Figura 4.14 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada ciclica do torque solar

E notavel que a maior amplitude da resposta do eixo de guinada devido a uma entrada
ciclica ocorre periodicamente e corresponde a 0,201°, ou seja, abaixo do limite de erro

permissivel de 0,40°.

Desta etapa em diante serd realizado testes para o movimento dos eixos de rolamento e
guinada para a situagdo em que a roda de inércia esteja fixa e por algum problema
distinto ndao haja deflexdo angular no eixo cardan. Serdo consideradas apenas entradas
do tipo degrau e ciclica uma vez que a entrada do tipo impulsiva ndo apresentar desvios
angulares significativos. Comecando por analisar a resposta do eixo de guinada devido a
uma entrada degrau no eixo de guinada. Através da Equacdo 3.77, considerando
T,=Tr=85Xx10"°N.m que pela Tabela 3.1 corresponde ao torque devido ao

desalinhamento dos propulsores, entdo:

1 0,175%+41,238x107° 180
Y(s) == —

5§ 4x1065%+4,006x1045240,000212 w

4.21)

O grafico correspondente da Equacdo 4.21 ¢ plotado através do Matlab:
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Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de guinada (cardan fixo)
0.7 T T T T T
L
System: saida
06 Time (hours): 12
Amplitude: 0.669

System: saida

Time (hours): 6.76
4 Amplitude: 0.4
0.4 | |

y (graus)

1
0 5 10 15
Tempo (hours)

Figura 4.15 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de
guinada (cardan fixo).

Nota-se que a amplitude maxima da resposta ultrapassa o desvio angular permissivel
para o eixo de guinada de ¥ = 0,40° em 6 horas e 46 minutos. A forma passiva de
contornar tal problema seria ajustar o momento angular nominal para 334 N.m.s,
fisicamente apenas alterado a velocidade da roda de inércia. Desta forma a Equagdo

4.21 seria reescrita da seguinte forma:

W(s) = 1 0,1752+2,067x107° 180
5 4Xx10054+1,117x10552+0,00059 7

(4.22)

E o grafico ¢ plotado através do Matlab:

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de guinada (cardan fixo) com corregéo do momento angular nominal
0.45 T T T T T

0.4 | . -
System: saida
Time (hours): 12

035 Amplitude: 0.4 b

y (graus)

0 1 L 1
0 5 10 15 20 25 30
Tempo (hours)

Figura 4.16 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de
guinada com corre¢do do momento angular nominal (cardan fixo).

74



Através da analise da Figura 4.16, ¢ notavel que a resposta se comporta de maneira
periddica com amplitudes maximas de 0,40°, ou seja, bem no limite do erro permissivel

para este eixo.

Continuando a analisar a resposta do eixo de guinada para a situacado em que a roda de
inércia esteja fixa, considera-se uma entrada do tipo degrau que ocorra no eixo de
rolamento devido ao desalinhamento dos propulsores. Lembrando que agora o
momento angular nominal esta ajustado para h,, = 334 N.m.s. Utilizando a Equacao

3.78, a resposta ¢ dada por:

lp( ) _1 0,02839s @, (423)

T 54x1065%+1,117X1055240,000592 T

Cujo grafico ¢ plotado através do Matlab:

Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de rolamento (cardan fixo)

0.25 T T T T T

02F |

System: saida
0.15 + Time (hours): 6
Amplitude: 0.2

0.05F

y (graus)

D05k

01F

System: saida
Time (hours): 18 n
Amplitude: -0.2
02F n B

015F

1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

Time (hours)

Figura 4.17 — Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de
rolamento (cardan fixo).

E notavel que a resposta mostrada na Figura 4.17 é aceitavel, tendo suas maximas
amplitudes de 0,2°, ou seja, abaixo de 0,4° que € o requisito de precisao de atitude para a

deflexdo deste eixo.
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Sabendo que I, = I, pelas configuracdes adotadas no projeto, ¢ conclusivo que as
Equagdes 3.74 e 3.77 sdo iguais sob esta condi¢do, e comparando as Equagdes 3.75 e
3.78 ¢é percebivel que as respostas também sdo iguais, porem com sinas invertidos. Com
base nesta percepcao € conclusivo que as amplitudes maximas da resposta do eixo de
rolamento serdo iguais aos das respostas do eixo de guinada. Como a tolerancia do erro
permissivel do eixo de rolamento ¢ de apenas 0,05° descrito na Tabela 3.1, isso significa
que a roda de inércia estando fixa definitivamente ndo poderia ser usada para estabilizar
os desvios angulares no eixo de rolamento, sendo necessaria a aplicacdo de outro

dispositivo para efetivacao do controle neste eixo.

Continuando a analise no eixo de guinada, falta verificar qual o comportamento da
resposta devido a uma entrada ciclica ocasionada pelo torque de perturbacdo solar em
ambos os eixos (rolamento e guinada). Substituindo os termos das Equagdes 4.17 ¢ 4.18
na Equacdo 3.76 e utilizando o valor no momento angular nominal corrigido h,, =

334 N.m.s, entdo a saida é:

—0,15640,006685°—2,189x10"65%+7,081x10"1153-1,16x10"1%52+1,87x107 195 180
4x10059+1,117X10557+0,00177555+9,403x10~1253+1,661x10~20s -’

(4.24)

Y(s) =

Cujo grafico ¢ gerado pelo Matlab:

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada ciclica do torque de pressédo solar {cardan fixo)
1500 T T

1000

500

y (graus)

-500

-1000

-1500
0 5 10 15

Time {hours) x 10°

Figura 4.18 — Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada ciclica do torque de
pressao solar (cardan fixo).
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A Figura 4.18 mostra que, em regime permanente, a resposta angular do eixo de
guinada com o cardan fixo entra em ressonancia e tende para amplitudes infinitas.
Conclui-se com esta ultima analise que o projeto ndo teria eficacia se a roda de inércia
fosse fixa, mostrando assim a importancia do dispositivo que faz a deflexdo angular do
cardan e a necessidade de que ele esteja sempre funcionando adequadamente, caso

contrario haveria a inevitavel perda do controle da atitude do satélite.
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5 CONCLUSOES

O projeto de controle de atitude para um satélite estabilizado em trés eixos numa Orbita
geoestaciondria que utiliza um volante de inércia suspenso por dois eixos cardan
(gimbals) mostrou ser bastante promissor. Em evidente fator conclusivo, os resultados
apontaram eficacia na obtencdo das respostas respeitando os requisitos de precisao de
atitude. Dentre todos os resultados deste trabalho, merece destaque a obtencdo da
equacdo linearizada do movimento que por sua vez desacoplou o movimento de
arfagem dos movimentos de rolamento e guinada, simplificando assim a aplicacdo da
teoria de controle. Vale ressaltar que devido as leis de controle desenvolvidas e ao
acoplamento entre os eixos de rolamento e guinada, torna-se possivel a aplicagdo deste
projeto utilizando apenas um sensor de horizonte, facilitando assim a medi¢ao angular.
Diferentemente da maioria dos projetos que utilizam CMG (Control Moment Gyros)
sendo necessarias trés rodas de inércia, uma para cada eixo, este projeto conseguiu €xito
e precisdo nos resultados apenas com uma roda de inércia, alcancando assim vantagens
significativas como a diminui¢do de gastos, melhoria na dindmica de movimento e
reducdo da massa do satélite. Através dos calculos realizados e das respostas obtidas, a
simulacdo feita para o caso em que o satélite ocasionalmente esteja com a roda de
inércia fixa mostrou ser instavel nesta situagdo, concluindo dessa maneira a importancia
do correto funcionamento do dispositivo que gera a deflexdo angular nos eixos cardan,
pois caso contrario haveria a inevitdvel perda do controle da atitude do satélite. Todos
os resultados obtidos para este projeto vieram através da aplicagdo do conhecimento
teorico de controle e dindmica de atitude auxiliados por ferramentas de simulagdes
computacionais, no entanto, pretende-se para trabalhos futuros implementar este
desenvolvimento para efetivagdo de testes praticos e na possivel aplicagdo em novos

satélites.
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APENDICE A

Codigo fonte das funcdes programadas no Matlab para geracao dos graficos

Tabela A.1 Graficos e codigos fonte dos programas gerados pelo Matlab

Graficos gerados

Codigos Matlab

Imaginary Axis (seconds™)

Root Locus

Damping: 1
Overshot
Frequency

(%30
(radls) 0.0262

Real Axis (seconds™)

Kp=0.275;

Iy=400;

wp=sqrt (Kp/Iy);
tp=2/wp;

ft=tf ({tp 11,[Iy O 01);
rlocus (ft)

Grafico do lugar das raizes para analise dos parametros escolhidos (eixo de arfagem)

Imaginary Axis (seconds™)

Root Locus

0.02 0015

Real Axis (seconds™)

ix=2000;

1z=2000;

t=80;

w0=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

nun=[iz*t iz+k*t*hn wO*hn*t+k*hn
wO*hn];

den=[ix*iz 0 ix*wO*hn 0 0];
ft=tf (nun, den);

rlocus (ft)

Gréfico do lugar das raizes para analise dos parametros escolhidos (eixo de rolamento e

guinada)

6 (graus)

Step Response

Time (seconds): 342
Ampitude: 0.0177

00 150 200
Time (seconds)

Iy=400;

Kp=0.275;

tp=80;

Ty=8.5*%10"-5;
ft=tf (1, [Ty Kp*tp Kpl):;
saida=Ty*ft*180/pi;
step (saida)

Resposta do eixo de arfagem para uma entrada degrau.




00003

Iy=400;

Kp=0.275;

tp=80;

Ty=8.5*10"-5;
ft=tf (1, [Iy Kp*tp Kpl);
saida=Ty*ft*180/pi;
impulse (saida)

000021

6 (graus)

00001

o \ , L L
50 100 150 200 250
Tempo (segundos)

Resposta do eixo de arfagem para uma entrada impulsiva

- _ Ty=400;
o 1 Kp=0.275;
1 tp=80;
H Ty=tf([107-4 0],[1 O (7.28*10"-
) 5)"2]1);
] ft=tf (1, [Iy Kp*tp Kpl);
onf ] saida=Ty*ft*180/pi;
o ot — impulse (saida)

0 6 12 18 2% E] E3 2 8
Tempo (horas)

Resposta do eixo de arfagem para uma entrada ciclica

Iy=400;

Kp=0.275;

tp=80;

hn=tf (200, [1 0]);
Ty=tf([107-4 0],[1 O (7.28*10"-
5)"21);

ft=tf (1, [Ty Kp*tp Kpl);
saida=Ty*ft;

Hy=(tf ([Kp*tp Kpl, [1
0]) *saida) +hn;

impulse (Hy)

_ Variagéo do momento angular da roda de inércia para comego angular do eixo de arfagem
5 -

Amplitude (N.m.s)

Variagdo do momento angular da roda de inércia para corre¢ao angular do eixo de

arfagem

81



Ix=2000;
Iz=2000;
K=1.56;
t=80;
N wo=7.28*10"-5;
A e hn=200;
k=0.054;
EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[Iz 0 wo*hn];
‘ ‘ ‘ ft=tf (nun, EC) ;
T ot Tx=8.5*10"-5;
saida=Tx*ft* (180/pi) ;
step (saida)

Resposta do eixa de rolamento devido a entrada degrau no eixo de rolamento

Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada degrau no eixo de rolamento

Ix=2000;

I1z=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"=-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t

K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn

wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];

nun=[Iz 0 wo*hn];

‘ ‘ ‘ . ‘ ft=tf (nun, EC) ;

- ) = o Tx=8.5*10"-5;
saida=Tx*ft* (180/pi) ;
impulse (saida)

10°  Resposta do eixo de rolamento devido a entrada impulsiva no eixo de rolamento

¢ (oraus)

Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada impulsiva no eixo de rolamento

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

| | wo=7.28*10"-5;

001 hn=200;

o k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t

™ ] K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn

0038 1 wo*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];

‘ ‘ ‘ ] nun=[-hn 0];

" oty ‘ o ft=tf (nun, EC) ;
Tz=8.5*10"-5;
saida=Tz*ft* (180/pi) ;
step (saida)

Resposta do eixo de rolamento devido a entrada degrau no eixo de guinada

Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada degrau no eixo de guinada
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10 Resposta do eixo de rolamento devido a entrada impulsiva no eixo de guinada

¢ (graus)

1500 2000

1000

Tempo (seconds)

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[-hn 0];

ft=tf (nun, EC) ;
Tz=8.5*10"-5;
saida=Tz*ft* (180/pi) ;
impulse (saida)

Resposta do eixo de rolamento devido & uma entrada impulsiva no eixo de guinada

Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de guinada

u-
‘System saida
Tine (seconds) 294es03
Ampitude: 0333

v (graue)

o 500 1000 1500 000 500
Tempo (seconds)

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[Ix K*t K];

ft=tf (nun, EC)
Tz=8.5*10"-5;
saida=Tz*ft* (180/pi) ;
step (saida)

Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de guinada

10%  Resposta do eixo de guinada devido a entrada impulsiva no eixo de guinada
T T T T T

 (graus)

L
2000 2500 3000

L L
500 1000

1500

Tempo (seconds)

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[Ix K*t K];

ft=tf (nun, EC)
Tz=8.5*10"-5;
saida=Tz*ft* (180/pi) ;
impulse (saida)

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada impulsiva no eixo de guinada
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Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de rolamento

002
0018} SUSIINNN ¥ |
System: saida
Doie Time (seconds): 294e+03
0.016 Ampltude: 0.018
00141
0.012F
B
g o001
2
>
0008
0.006 -
0.004
0002
0 L L L L
0 500 1000 1500 2000 2500 3000

Tempo (seconds)

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"=-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[k*K*t k*K];

ft=tf (nun, EC) ;
Tx=8.5*10"-5;
saida=Tx*ft* (180/pi) ;
step (saida)

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de rolamento

10° Resposta do eixo de guinada devido a entrada impulsiva no eixo de rolamento

aus)

v (gr

L L L
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500

Tempo (seconds)

Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=[Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K];
nun=[k*K*t k*K];

ft=tf (nun, EC) ;
Tx=8.5*10"-5;
saida=Tx*ft* (180/pi) ;
impulse (saida)

Resposta do eixo de guinada devido a entrada impulsiva no eixo de rolamento

Resposta do eixo de rolamento devido a entrada ciclica do torque solar

System: saida
Time (hours): 0126
0.02 |} Ampitude: 0.0245

0.015

0.01

¢ (graus)

System: saida
Time (hours): 18.2
0.005 H Ampltude: 0.00404

-0.005L L L L L L .
0 5 10 15 20 5 30

Tempo (hours)
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Ix=2000;

Iz=2000;

K=1.56;

t=80;

wo=7.28*10"-5;

hn=200;

k=0.054;

EC=tf ([Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wor*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K],1);
Tx=tf ([2*10"-5 -wo*4*10"-5
(wo”2)*2*107=5], [1 O wo”™2 0])
Tz=tf ([-5*10"-5 0], [1 0 wo"2]
auxl=tf ([Iz 0 wo*hn],1);
aux2=tf ([hn 0],1);
nun=Tx*auxl-Tz*aux2;

saida= (nun/EC) .* (180./pi);
impulse (saida)
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Resposta do eixo de rolamento devido a uma entrada ciclica do torque solar

Ix=2000;
Iz=2000;
K=1.56;
t=80;
; wo=7.28*10"-5;
— hn=200;
] k=0.054;
EC=tf ([Ix*Iz K*Iz*t
K*Iz+Ix*wo*hn+k*K*t*hn
wo*hn*K*t+k*K*hn wo*hn*K],1);
Tx=tf ([2*10"-5 -wo*4*10"-5
(wo"2)*2*107-5],[1 O wo"2 01);
Tz=tf ([-5*10"-5 0], [1 0 wo"2]);
LR I R B auxl=tf ([Ix K*t K],1);
aux2=tf ([k*K*t K*k],1);
nun=Tz*auxl+Tx*aux2;
saida= (nun/EC) .* (180./pi);
impulse (saida)

Resposta do eixo de guinada devido a entrada ciclica do torque solar
T T T T

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada ciclica do torque solar

__ Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de guinada (cardan fixo)

: Ix=2000;

/B | 12=2000;
wo=7.28*10"-5;

System: saida
Time (hours). 6.76

Pl hn=200;

ft=tf([Ix 0 wo*hn], [Ix*Iz O
hn* (Ix*wo+Iz*wo+hn) O
(wo”2)* (hn"2)1);
o1 saida=ft* (8.5*107-5) * (180/pi);
o : . . . = . step (saida)

15
Tempo (hours)

 (graus)

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de guinada (cardan

fixo)

Ix=2000;

Iz=2000;

wo=7.28*10"=-5;

hn=334;

ft=tf([Ix 0 wo*hn], [Ix*Iz O
hn* (Ix*wo+Iz*wo+hn) O
(wo”2) * (hn~2) 1) ;

saida=ft* (8.5*107-5) * (180/pi) ;
step (saida)

 Graus)

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada degrau no eixo de guinada (cardan

fixo) com corre¢ao do momento angular nominal
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0% Resposta do w,n de guinada dewdyﬂ a entrada d?gvauvﬂo eixo de wlame:'w (cardan fixo) I xX= 2 O O O ,.

N 1 I1z=2000;

] wo=7.28%10"-5;

oo hn=334;

g /] ft=tf ([hn 0], [Ix*Iz O

g 1 hn* (Ix*wo+Iz*wo+hn) O

s ] (wo”2)* (hn"2)1);

02 saida=ft.* (8.5*107-5) .* (180/pi) ;
02s] : m 5 » = step (saida)

Tempo (hours)

Resposta do eixo de guinada devido a entrada degrau no eixo de rolamento (cardan fixo)

Ix=2000;

Iz=2000;

wo=7.28*10"-5;

hn=334;

den=tf ([Ix*Iz O

hn* (Ix*wo+Iz*wo+hn) O

(wo”2)* (hn"2)1,1);

Tx=tf ([2*10"-5 -wo*4*10"-5
(wo”2)*2*10~-5], [1 0 wo"2 0]);
Tz=tf ([-5*107-5 0], [1 0 wo"2]);
auxl=tf([Ix 0 wo*hn],1);
aux2=tf ([hn 0],1);
saida=((Tz*auxl+Tx*aux?2) /den) ;
saidag=saida.* (180/pi);
impulse (saidag)

Resposta do eixo de guinada devido a entrada ciclica ocasionada no eixo de rolamento e guinada
500 T .

 (graus)

Tempo (hours) o°

Resposta do eixo de guinada devido a uma entrada ciclica ocasionada no eixo de

rolamento e guinada (cardan fixo).
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