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RESUMO ~NOTAS /ABSTRACT - NOTES

Este trabalho consiste no projeto preliminar de um manipulador
mecanico para posicionar e movimentar um simulador solar com fins de utiliza
¢ao em testes de Sistemas de Controle de Atitude e de Orbita (SCAO) de saté
lites. Este equipamento pode ser instalado no laboratorio de simulagao fist
ca (LIT) do Instituto de Pesquisas Espaciais (INPE). Na primeira parte do tra
balho os tipos e requisitos dos testes sao analisados, a configuragao e geome
tria do robo-posicionador sao determinadas. Na segunda parte os modelos cine
maticos e cineticos sao obtidos e simulados atraves das transformagdes homo
geneas de Denavit-Hartenberg e da formulagao recursiva de Newton-Euler para
o modelo dinamico. Esses modelos foram codificados em programas de computador
em FORTRAN IV. A partir dos resultados de simulagao desses modelos e possivel;
entao, o detalhamento dos atuadores e sistema de conmtrole para o manipulador
em uma fase subsequente a este projeto.
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CITACAO
Inadequagao do Estudo

‘Costumamos referir-nos ao estudo como se so houves
se uma modalidade. Entretanto, existe o estudo vivo
e o0 estudo morto. Parece estranho, mas vou esclare
cer o que isso significa. Aprender por aprender &
estudo morto, enquanto aprender algo para ser uti
lizado na sociedade € estudo vivo. O estudo  para
pesquisar a Verdade é.diferente, e muito <Importan
te. '

(...) 0 estudo destina-se ao desenvolvimento do cé
rebro humano. E para edificar wna base, como se fos
se o alicerce de wma casa. Sobre essa base,precisa
mos fazer uma nova construgao, ou seja, utilizar o
estudo, desenvolvé-lo e com ele criar coisasnovas.
Isso significa ajustar os passos ao continuo pro
gresso cultural. E nao ¢ so isso. O verdadeiro es
tudo vivo € aquele que avanga ainda mais, desempe
nhando a fungao de orientar a cultura.

(Mokiti Okada,25/06/1949)
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ABSTRACT

The purpose of this work is to perform the preliminar

design of a mechanical manipulator (a robot) to accurately move and point: :

a sun simulator for use in satellite AOCS tests. This equipment is to be
installed in INPE's (Brazilian Institute for Space Research) existing
facilities. In the first part, types and tests requirvements are analized
and robot configuration and geometry are determined according to the test
facilities. In the second part the kynematics and kinetic models are
obtained and simulated through the Denavit—Hartenberg's homogeneous
transformations and recursive Newton-Euler dynamic formulation computer
program are codified in FORTRAN IV. Taking into account the achreved
results of these model simulations one can design the actuators and
control system for the manipulator in the next phase of the project.
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CAPTTULO 1

INTRODUCAO

- Este trabalho consiste no projeto preliminar de um manipu
Tador mecanico para movimentar e posicionar um simulador solarutilizado
em ensaios de Sistemas de Controle e de Orbita (SCAQ) de satelites arti

ficiais.

0 SCAO € um sistema critico de um satelite, pois atraves
de suaatuacao e possivel garantir o apontamento de antenas, executar
transferencias de orbita, mudar a‘atitude do satelite para novas aquisi

coes de dados, etc.

A crescente complexidade das missoes espaciais exige que
se tenha um SCAO cada vez maﬁs multifuncional e com desempenho a altura
das precisoes exigidas. O processo a ser controlado € complexo e varia
vel no tempo. Desta forma, para que se possa assegurar o sucesso da mis
s30 e necessario testar seus componentes.

Um componente importante na obtengao de informagoes a feg
peito da atitude (comportamento angular de um corpo no espago) & 0 sensor
solar. E atraves dos sensores solares que muitas agoes do SCAO sao coman
dadas. A informagao gerada, neste caso, e a posicao do Sol em relagao

a espagonave.

Para simular as condicoes de iluminacao e o ambiente a que
estara sujeito o SCAO, a geometria Sol-Terra-Satelite, principais compo
nentes desse cenario, tem que ser reproduzida com precisao dentro do la
boratorio de simulagao fisica. Essa geometria e variavel ao Tongo da or
bita e o conhecimento preciso de sua dinamica e requisito para que se
possa testar adequadamente o0s sensores solares. Uma das solucdes para se
fazer isso e movimentar o Sol (simulador solar) deixando a Terra imovel.
No caso em estudo (INPE), o simulador de Terra das facilidades de teste

disponiveis e de grandes dimensdes, dai a opcao por essa solugao.

-1 -
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Dentro de um contexto de analise que envolveu aspectos de
custo, precisao e simplicidade construtiva foi escolhido um robo posicio

nador para mover e posicignar ¢ simulader s¢

Historicamente, os manipuladores mecanicos comegaram a ser
utilizados na II Guerra Mundial para manipular cargas radioativas em am
bientes protegidos onde um operador situado em ambiente imune a radiagao
movia manualmente bracos mecanicos, de modo a transferir essas cargas.
Apos alguns estudos foram implementados motores elétricos nas juntas des
ses bragos e, através de algum dispositivo de comando foi possivel mover

cargas maiores. Posteriormente surgiram os computadores e, como desenvol

vimento de linguagens de programacao adequadas, foi possivel usa-los para
comandar maquinas operatrizes com o fim de. usinar pecas de formas comple
sas, como perfis aerodinamicos utilizados em avioes, de uma forma pre-
programada. 0s robas'sufgiram com o desenvolvimento das tecnicas de fabri
cagao de pecas de precisao e linguagens computacionais capazes de imple

‘mentar as modernas tecnicas de controle automatico alem de dotar a maqui.

na da capacidade de tomar decisoes baseada nas informagoes do ambiente
externo (Inteligencia Artificial).

Por outro lado o surgimento da Tecnologia Espacial tornou

possivel ao homem utilizar sateélites artificiais para diversas-aplicacoes "

que vao desde a coleta de dados a respeito das condigoes fisicas da Terra
ate a exploracao de outro planeta. Porém, com a complexidade dos sistemas
que comp6em estas espaconaves tornou-se necessario realizar testes espe
cificos em tais sistemas para garantir a perfeita operagao.

_ A proposta de utilizar um manipulador mecanico programavel
num teste de simulagcao para qualificar um Sistema de Controle de Atitude
e de Orbita (SCAO) de um satelite de baixa altitude & nova e nabibliogra
fia nao constam referencias de semelhante uso. Esse teste consiste em re
produzir o movimento do Sol em relacao ao satelite no laboratorio (repre
sentado por um simulador dinamico) em certas situagbes consideradas de
interesse. 0 objetivo do presente trabalho € projetar um posicionador di
namico capaz de posicionar e movimentar um simulador solar para ser uti




lizado em testes num laboratorio de simulacao fisica de SCAO de satelites.

Em uma primeira analise o problema e caracterizado dentro
dos requisitos e tipos de teste para o SCAO de satélites e as motivacoes :
para efetuar o teste com um simulador solar (desenvolvido pelo INPE) em E
movimento. Os parametros que serao considerados na definicao do problema :

sao apresentados no Capitulo 2.

Lo e 1

No Capitulo 3, a dinamica Sol-Satelite-Terra € equacionada
dentro do contexto da Mecanica Celeste. Sao feitas simulacoes de uma cer
ta orbita gerando graficamente o movimento do Sol durante a orbita de um

~satelite heliossincrono.

No Capitulo 4 e apresentada toda a modelagem geometrica do

robo com as :solucoes de projeto que‘foram adotadas.

No Capitulo 5 & feita a simulacdo cinematica e dinamica de
um caso preliminarmente projetado (em termos de contornos e geometrias do
manipulador). E introduzida a formulacao do modelo dinamico, que foi im
plementado em computador, baseado numa comparacao entre as diversas tég ;
nicas disponiveis para geragao numerica deste modelo. Sao obtidos os tor

ques que gerarao as trajetorias projetadas.

No Capitulo 6 € avaliada toda a formulagao e analisados os E
resultados obtidos. Tambem sao discutidas as direcoes para oprosseguimen
to do trabalho.
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CAPTTULO 2

CARACTERIZACAO DO PROBLEMA

2.1 - SIMULAGAO FTSICA DE SISTEMAS DE CONTROLE DE ATITUDE E DE ORBITA
(SCAO) DE SATELITES

Controle de atitude € o nome dado ao processo de configurar 3

e manter um corpo com uma certa orientacao no espago.

Un Sistema de Controle de Atitude e de Orbita (SCAO) de um
;saté1fte € o sistema atraves do qual o processo & controlado. Em geral,
‘consiste de tres tipos de componentes: os sensores de atitude, a logica
do processo de controle (representada na Figura 2.1 pela Eletronica de
Controle de Atitude e de Orbita - ECAO) e os atuadores. Os sensores de
atitude determinam a atitude em que se encontra o satelite. A logica de
controle determina quando o controle e necessario. quais as agaes a serem
fornecidas pelos atuadores e como gera-las. 0 atuador e o mecanismo que
fornece a acado de controle, em geral, no caso do satelite, um  torque.
Esses componentes sao ilustrados no diagrama de blocos da Figura 2.1.

swais | Tt T T 7T coMpORTAMENTD

DE TUADORES > SATELITE | DINAmICO 03
REFERENCIA ECAO ' - P SATELITE
]

f

IISENSORES !%

Fig. 2.1 - Componentes do SCAQ.
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0 SCAO e programado para atuar em varios modos, nos quais
gerencia as informacoes obtidas de varios sensores de atitude e gera
funcoes de comando para os atuadores existentes nas malhas de contrale
que compoem o sistema.

Seu grau de complexidade dependera da configuragao fisica
do satelite e da natureza da missao aque se destina.

Para qualificar o sistema de controle para a missao desti
nada ao satelite sao necessarios testes que reproduzam -:com precisao as
condigoes do satelite em voo e simulem situacoes de ocorrencia esperada
_durante a missao e, desta forma, verifiquem o comportamento do SCAO face
a estas condicoes simuladas (Wertz, 1978).

A simulagao do sistema de controle pode em parte ser executa
da por modelos de sensores, logica de controle e étuadores que rodam em
computadores digitais junto com a dinamica do satelite em questao, porem
existem condigoes que so podem ser obtidas quando se configura fisicamen
te o SCAO, numa situagao bastente parecida com a do satelite em voo.

Os tipos de simulacao fisica normalmente encontrados sao
aquelas em que se ‘estimulam 0os sensores e atuadores de atitude de forma
real em laboratorio. Alem disso, existem tambem  aquelas simulagoes em que
se reproduz o ambiente espacial em condicoes extremas com o objetivo de
testar a resistencia e confiabilidade dos sistemas e do satélite parauma
previsao dos possiveis defeitos e panes ocorridos emorbita.Estes Ultimos
sao chamados testes ambientais.

Quatro tipos de testes estao hoje em dia consagrados como

maneiras de qualificar funcionalmente um SCAO para satelites (Fleury et
alii, 1984): o '

.

a) Simulagao em computador digital.

b) Testes estaticos em malha fechada (static closed loop tests).
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¢) Testes dinamicos em malha fechada (dynamic closed 1obp tests).
d) Testes dinamicos em simuladores com mancal esférico a ar.

Os tres primeiros tipos de teste sao os mais frequeﬁtemente
utilizados na qualificacdo de sistemas de controle enquanto que o ultimo
pela complexidade de sua implantacao e reservado a qualificagao de compo

nentes (sensores ou atuadores).

A maneira mais simples e barata de simuTar as manobras que
qualificam um SCAO e, sem duvida, a simulacao em computador digital,porem
ela nao permite determinar todos .os problemas embutidos no SCAO por mais
’ perfeitos que sejam os modelos matematicos usados para substituiros equi
pamentos da malha de controle. Em vista disso usa-se o teste em que o
"hardware" esteja envolvido para que se possa detectar todas as provaveis

‘panes do sistema.

‘ Conforme mencionado em F1eUry et alii (1984) - 0s sensores
(solares, de terra e estelares) serao testados fisicamente no:

~a) Teste dihgmico em malha fechada com mesa de rotacao controlada de

3 eixos.
b) Teste dinamico em malha fechada com mancal esférico a ar.

Estes testes fazem parte dos quatro tipos de testes de qua
lificacao de SCAO anteriormente mencionados. Os diagramas de bloco dos
referidos testes sao apresentados nas Figuras 2.2 e 2.3 (Fleury et alii,
1984 ). ' '

No teste dinamico em malha fechada commesa servocontrolada
de tres eixos (Figura 2.2) os sensores ficam rigidamente 1igados ao eixo
mais interno da mesa servocontrolada. Os simuladores celestes (solar, de
terra ou estelar) estimulam os sensores e podemsemovimentar relativamen
te ao laboratorio com seus movimentos controlados pelo computador.Sinais
de sensores sao processados pela ECAO e os comandos de controle sao




-8 -

enviados aos modelos de atuadores embutidos no sistema de computagao atra
ves de aneis de contato deslizante (slip-rings) instalados nos mancais
dos quadros (gimbals) da mesa. O sistema de computagao usa os sinais cal

culados nelos modelos dos atuador ara obter o movimento do satelite D

g

wn

(=) n

= r
-movimento do satélite & reproduzido pelos quadros da mesa servocontrolada
e, em consequencia, 0 satélite adquire uma nova configuracao relativa
aos simuladores celestes (Fleury et alii, 1984).

! ) 3

SIMULADOR SIMULADOR SIMULADOR
SOLAR DE DE -
TERRA ESTRELAS

==

SENSCORES

||

MESA SERVOCONTROLADA

/9609999417/96/?/7/7ug7/706//79’

CONTROLE [' ———————————————— Bl
DO DINAMICA DO
TESTE [ 17 | SATELITEE !
| | INTERFACES [®—"] DOS CORPOS |
| CELESTES |
ly i |
[-—— ! l
: Mﬂﬁigo MOSELQ MODELO |
|| sensores "l ecao [T it ||
(OPCIONAL) (OPCIONAL) |
| B
|

— — — — —— Am— — o - —— —

Fig. 2.2 - Teste dinamico em malha fechada com mesa de 3 eixos.
FONTE: Fleury et alii (1984).
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Fig. 2.3 - Teste dinamico em ma]ha fechada com mancal
esferico a ar.

FONTE: Fleury et alii. (1984).

Ainda em relacao a Figura 2.2 as setas que apontam para os
sensores representam as referencias para determinagao da atitude do sate
lite. Dependendo do controle do teste, ou seja, do tipo de manobraou for
ma de controle-que se esta testando, essas informagoes determinarao a mo
vimentagao da mesa conforme o sinal de controle que for fornecido- aos
servomotores da mesa e determinarao uma nova atitude. Um outro -aspecto
importante para compreensao da forma como o teste e realizado e que o com
putador que o controla contem um modulo que determina a dinamica do sate
lite e dos corpos celestes envolvidos na determinagao da atitude do sate
lite. Este modulo comanda os posicionadores que sao necessarios, conforme
0 caso, a movimentacao dos simuladores deicorpos celestes para que possam
configurar novas referencias para determinar outras atitudes do satelite.
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De acordo com estas direcBes estd sendo finalizado um Tabo
ratorio especifico para simuladores de SCAO no Laboratorio de Integracao
e Testes (LIT) do INPE. As primeiras aplicacoes serao efetuadas em SCAO
de satelites de baixa altitude (h = 400 a 2000 km),

As posicoes da Terra e do Sol se modificam ao longo de um
teste dinamico desta natureza. A Terra nao muda muito a sua imagem na es
fera celeste centrada na espagonave sendo necessario reproduzir o disco
terrestre com =130° de visada do satélite. Isso gera um - equipamento de
grande volume, peso elevado e, desta forma, com grande inércia e dificil
de movimentar. Para um satelite proximo a Terra ela e o segundo objeto
celestial mais brilhante e representa ate 40% do ceu. Sendo assim, repre
- senta um alvo espalhado para o sensor de Terra ou de horizonte (3,9 este
radianos a 500 km de altitude) e, logicamente a aproximagao de fonte pun
tual luminosa valida para o Sol nao pode ser empregada (0 Sol subtende
7 x10°° sr, Betelgeuse a estrela com o maior raio angular subtende
6 x 107" sr).

Uma forma de executar em laboratorio a dinamica da geometria
Satelite-Terra-Sol seria computar através de uma propagacao de orbitasim
plificada a posicao do Sol em azimute e elevacao num sistema de coordena
das orbital. A Terra deve ficar fixa em relagao ao pacote de sensores co
locado nos quadros da mesa (podendo admitir uma pequena variacao de altu
ra no caso de simular a dinamica de uma orbita eliptica) e o simulador
solar e movimentado de acordo com a dinamica acima referida.As razoes pa
ra esta sugestao residem no peso e dimensao do simulador de Terra e nave
locidade de movimentacao requerida para o Sol.

No presente trabalho projeta-se, preliminarmente, um posi

cionador para que, controlado por computador, movimente um simulador so

lar de forma a alcancar as finalidades dos testes anteriormente descritos
(Figuras 2.2 e 2.3) seguindo as diregbes acima mencionadas.

OYSR
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2.2 - SENSORES OTICOS DE ATITUDE

Os sensores solares sao os sensores oticos mais largamente
utilizados. Em geral, um ou dois tipos de sensor solar voam no satélite.
A versatilidade desse tipo de sensor se deve ao fato do pequeno raio an
gular do Sol (0,267° a distancia de 1 AU) que & aproximadamente indepen
dente da orbita e, desta forma, uma aproximacao por fonte 1um1nosa'pug
tual € valida para a maioria das aplicagoes. Este fator simplifica o pro
jeto do sensor e dos algoritmos de determinacao de atitude. O Sol e sufi
cientemente brilhante para permitir o uso de equipaméntos simples e con
fiaveis sem problemas de confundi-lo com outras fontes luminosas existen
tes e eonsomem pouca potencia durante seu funcionamento. Quase todos os

‘satelites utilizam o Sol como fonte de potencia. Os sistemas de controle
de atitude sao frequentemente baseados no uso do Sol como pulso de refe
rencia para ativar jatos em atuadores (ou torques) ou, mais geralmente,
sempre que informégaes sobre angulos de fase sao requeridas. 0s sensores
solares s3o também utilizados para proteger equipamentos sensiveis (tais
como sénsores de estre]ds), para fornecer uma referéncia para o controle
de atitude interno, ou para posicionar paineis de celulas solares.

Uma"observagéo a ser feita @ que, na maioria das orbitas,
0 Sol esta disponivel ‘na maior parte da orbita (superior a 27/3). Poreém,
quando ha ocorrencia de eclipse, utilizam-se as propagacoes de atitude
com as informacoes fornecidas pelos sensores inerciais (giroscopios, gi
rometros, etc.)

As tres classes basicas de sensores solares sao:

a) Sensores analogicos: tem um sinal de saida que e uma fungao conti

nua do angulo solar.

b) Sensores de presenca do Sol: fornecem um sinal de saida constante
toda vez que o Sol estad dentro do campo de visao (FOV).

c) Sensores digitais: fornecem uma saida discreta e codificada que
e uma funcao do angulo solar. Podem ser de um eixo fornecendo o
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angulo solar (angulo do Sol com o eixo de rotagdo dosatélite) ou
de dois eixos que fornecem, geralmente, um angulo de azimute e um
angulo de elevacao, ambos definidos no sistema do satelite.

0s sensores de Terra ou de horizonte s3o importantes para
a navegacao espacial, em particular para satelites que monitoram recursos
naturais da Terra, condicoes climaticas, etc. A deteccao apenas dapresen
ca da Terra nao satisfaz os objetivos de determinagao de atitude pois for
nece somente dois angulos formados pelos eixos de atitude da espagonave
com o vetor fornecido pelo sensor de Terra, chamado vetor de nadir, que
tem sua origem na espaconave e e dirigido para o centro da Terra. Assim,
um eixo de atitude fica com sua posicao indeterminada. Quase todos os sen
sores de Terra sao projetados para localizar o horizonte da Terra e, des
ta forma, determinar o vetor de nadir. Os sensores de horizonte sao o0s
principais meios para determinar diretamente a orientacao da espagonave

com relagao a Terra.

Os sensores de estrelas medem coordenadas de estrelas no
sistema de coordenadas da espagonave e fornecem informagoes de atitude
quando as coordenadas observadas sao comparadas com direcoes estelares
obtidas de um catalogo de estrelas. Em geral, sensores estelares sao oS
sensores mais precisos, conseguindo precisoes da ordem de 1 arcosegundo.
Todavia seu custo e alto, sao pesados, caros e necessitam mais energia do
que qualquer outro sensor de atitude. Um problema adicional € o grande
volume computacional requerido para o processamento das informagoes. Con
sequentemente esse tipo de sensor e refinado e caro so se justificandoem
missoes que exigem grande capacidade de apontamento. Alem disso tem pro
blemas de interferencia de outras fontes brilhantes tais como o Sol, a
Terra ou outras (Wertz, 1978).

2.3 - GEOMETRIA SOL-TERRA-SATELITE

Conforme mencionado anteriormente, a Terra representa 40%
do ceu para o satélite em orbita proxima da Terra enquanto o Sol €um pon
to luminoso devido ao seu pequeno raio angular, visto do satelite.
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Dado que a orbita do satelite e uma elipse com um dos focos
no centro da Terra, no caso presente de satélite terrestre, sao necessa
rias seis variaveis para descrever sua posicao no espaco (semelhante a um
corpo rigido no espaco): o semi-eixo maior a; a excentricidade e (que e
nula no caso da orbita circular); o angulo de inclinagao do planoda orbi
ta com o Equador <3 o angulo do nodo ascendente Q que descreve o ponto on
de o satélite cruza o plano do Equador; o angulo que fornece a  posicao
do ponto onde se encontra mais proximo da Terra chamado argumento do pe
rigeu we o angulo que fornece a sua posicao em relacao a passagem pelo
perigeu em termos de um movimento angular medio que € a anomaliamedia .

Estes elementos da orbita serdo descritos no Capitulo 3.

Para um sistema de coordenadas fixo no satelite a Terra
quase nao se movimenta a menos que o safé]ite apresente um movimento de
rotagao em torno de seu centro de massa. No caso de orbita eliptica o an
gulo de visada da Terra ira variar e para orbita circular permanecera
constante.

0 Sol se movimenta assumindo posicoes diferentes ao longo
de uma orbita (na realidade o satelite e que se move) com trajetorias di
ferentes dependendo da altitude, angulo de inclinacdao do plano daorbita,
angulo do argumento do nodo ascendente e a posicao em que o Sol se encon

tra no sistema de coordenadas centrado na Terra. Seu movimento aproxima .

damente esferico na abobada celeste necessita apenas dois angulos  para
que se descreva sua posicao.

Definido o sistema de referencia onde estas posicoes serao
descritas pode-se gera-las a partir de um algoritmo de propagacao de aﬁ
bita. A Figura 2.4 ilustra a geometria do problema para um satelite he
liossincrono (que e o tipo de satelite em que as condigoes de iluminacao
do Sol sao mantidas durante a missao).

Como o satélite orbita em torno da Terra havera eclipse con
forme as condigoes de iluminacao fazendo com que neste trecho da oOrbita
0 satélite so enzergue a Terra e algumas estrelas. Estas condigoes tam
bem podem ser implementadas atraves de algoritmos.

" YTy




- 14 -

T e

Q

SATELITE

P , =~ o
- ~ 0~
Ve A N |
// \ / <+
/ 7N o/ T
— - - _ - - - - —
AN SOL
| S o / AN
\ ~ 7

Fig. 2.4 - Geometria Sol-Terra-Satelite.

‘ O§ equipamentos mencionados na Secao 2.1 participam do tes
te dinamico da seguinte forma: o simulador dinamico de 3 eixos (mesa de
rotacao controlada da CONTRAVES) simula o movimento em atitude do sateli
te em drbita (rotagoes em torno de seu CM); o simulador de horizonte si
mula a visibilidade da Terra; o simulador solar a visibilidade do Sol.

Para simular a geometria Sol-Satelite-Terra ao longo da mis
sao existem duas motivacoes:

1) Realizar um teste continuo em que uma orbita completa € simulada
verificando o comportamento do SCAO/sensor solar fase as varias
condicoes desse percurso. V '

2) Teste em pontos determinados com posicionamento a intervalos de
tempo controlados para aquisicao de dados em diversas situacoes
consideradas de interesse. Um caso de teste poderia ser a simula
cao com um intervalo de dois anos da missao em pontos seleciona
dos, porem, realizada durante um dia no laboratorio.
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Em ambos os casos um posicionamento preciso, dinamico e au
tomatizado € necessario para evitar a situagao de microposicionamento ma
nual seguido de demoradas afericoes, o que anula a viabilidade do teste

dinamico.

2.4 - SOLUCOES CONHECIDAS

0 simulador solar, em geral, constitui-se de um tudo em L
que gefa um raio luminoso com feixe colimado que independentemente de sua
distancia com relacdo ao sensor solar, subtende a mesma abertura angular.
0 feixe & produzido por lampadas de Xenon que devem emitir a mesma poten
cia luminosa por unidade de area que o Sol nas condigOes reais deorbita.
" Um dos erros de medida angular dos sensores solares & a funcio da varia
cao local da radiacao solar (DFVLR, 1983)'e isso deve ser evitado no pro
Jeto do simu]ador, Um bom simulador solar € resultado de um projeto cuida
doso sob os pontos de-vista optico, e]etanico e mecanico, o que geralmen
te leva a um conjunto pesado e de operacao dificil. Mais ainda a.situagao
complica caso se pretenda resolver o problema de simulacao dinamica da
geometria Satelite-Terra-Sol. Uma das poucas solucoes conhecidas € aquela
proposta pelo Deutsche Forschungs und Versuchsanstalt fur Luft und
Raumfahrt e.V. (DFVLR), a agencia espacial alema. Neste caso,o simulador
solar € preso a uma estrutura circular que se move sobre um trilho também
circu1ar atendendo as variacoes do azimute do Sol atraves do deslocamento
da estrutura sobre o trilho e as variacoes da e]evagéo do Sol atraves :da
rotacao de um brago que suporta o simulador solar girando em torno de um
eixo radial em relagao a estrutura circular. 0 equipamento € esquematiza
do na Figura 2.5. 0 simulador dinamico de 3 eixos € colocado no centro do
trilho circular e a intersecao dos eixos do simulador dinamico fica no
ponto indicado no esquema da Figura 2.5.

0 esquema do INPE n3o permite esse tipo de montagem pois o
simulador dinamico usa um outro tipo de configuracao que exige que o po
- sicionador do simulador seja colocado externamente de modo a nao interfe
rir nos movimentos dos quadros do simulador dinamico que € empregado nesse
caso.

i b
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Fig. 2.5 - Desenho esquematico do posicionador desenvolvido
pelo DFVLR.

FONTE: DFVLR (1983).

As solugoes de projeto adotadas no dispositivo alemao tem
‘como principais vantagens a facilidade de posicionamento do simulador so
lar (azimute e elevacao sao diretamente posicionados) e a grande 1iberda
de de movimento angular (i900 em azimute e _45690 em elevagao). Os desloca
mentos sao servo-assistidos.

Porém, as dimensoes do equipamento sdo de tal forma grandes
que nao & possivel garantir grandes precisoes, devido a necessidade de
usinar dimensoes de uma circunferencia de aproximadamente 4m de diametro.
A imprecisao de acal_aamento podé ocasionar vibracoes indesejaveis,alem de
folgas que geram falhas no posicionamento do simulador solar. Umoutro as
pecto e que, devido aos requisitos de precisao, foram utilizados contro
ladores muito caros, o que, acrescido a um custo de fabricacao ja bem

s
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elevado, tornam o custo total proibitivo. 0 equipamento, da forma como
foi construido e concebido, permite testar os efeitos da radiagao solar
em varios angulos de inclinagao porem o efeito dinamico do Sol nao & pre

tendido. Problemas principalmente na resposta em frequencia de seucentro

A
lador levaram a que nao se prestasse a simulacao do efeito dinamico. Como
~ .~ .. 0
exemplo, o brago de rotacao tem uma precisao de posicionamento de +0.8
enquanto que o angulo subtendido pelo feixe luminoso e de 32 arco-minuto

(DFVLR, 1983). Isto faz com que o teste em movimento seja inviavel.

Uma solugao de baixo custo, boa precisao e razoavel flexibi
lidade, ‘e utilizar um manipulador mecanico. As precisoes de posicionamen
to, em casos extremos, atingem centesimos de milimetro podendo-se chegar
‘a milesimos de milimetro. Simulando-se o movimento do Sol em algumas or
bitas pode-se analisar a viabilidade dessa solucao tendo-se como base o
espago disponivel para a instalagao do posicionador, as dimensoes do simu
lador dinamico de 3 eixos e o tamanho e peso do simulador solar.

Este tipo de solucao teria como vantagem adicional o fato
de ser diretamente aplicavel a situagoes em que se tem alvos moveis, con
figuracao bastante utilizada na simulagao fisica de outros objetos aero
espaciais que nao satelites. Embora nesse Ultimo caso a ideia de um posi
cionador dinamico ja seja bastante utilizada (CONTRAVES, 1987), na simu
lacao fisica de SCAO de satélites essa proposta nos parece totalmente ori

ginal.

2.5 - PROPOSTA DE TRABALHO

No presente trabalho sao tratados os diversos aspectos en
volvidos no projeto preliminar de um posicionador paraumsimulador solar
tipico. Este dispositivo devera ser projetado e construido no INPE para
atender aos requisitos de qualificacao do teste dinamico emmalha-fechada
com mesa de 3 eixos descrito na Secao 2.1. Tais requisitos sao pertinen
tes a testes para sistemas de controle de atitude e de orbita para sat§
lites de baixa altitude.




‘orbita com a precisao desejada para qualificacao do sensor so
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A partir de movimentos comandados e controlados por compu
tador o posicionador dgveré ser capaz de simular a iluminacao de uma ag
bita, dentro de certas faixas de azimute e elevagao do-Sol no sistema de

3 A F S| V2 hm e
articulares d tud elite. e

[4H]
cr

. -~
ou movimentos e ati

referencia orhital

3

do sa
lar e do
"hardware" do SCAOQ.

De acordo com o RIA (Robot Institute of America) umrobo e:
"um simulador programavel, multifuncional projetado para mover material,
pecas, ferramentas ou dispositivos especializados atraves de movimentos
programados variaveis para a exécucao de uma variedade de tarefas". Por

outro lado a BRA (British Robot Association) define um robo da seguinte

forma: "Um dispositivo reprogramavel projetado tanto para manipular quan

to para transportar.pecas, ferramentas ou implementos especializados de

fabricacdo atraves de movimentos programados variaveis para a realizacgao
de tarefas de fabricagao especificas" (Ranky and Ho, 1985). Desta forma

o posicionador em questao pode ser caracterizado como um robo. Com a con

figuracao e a geometria do robo definidas, serao apresentados a seguir,
os fundamentos da robotica, que tornam possivel a obtengao dos modelos
necessarios para que se prossiga com o projeto. Obtidos estes modelos se
rao determinadas as solucoes para o robo em questao.

No Céthu]o 3 sera analisada a geometria So1-Terra—Saté]i

te dentro do enfoque da Mecanica Celeste. As condicoes de sombra  serdo

obtidas com o objetivo de sua implementagao em computador. A partir dessa
geometria sera gerada a dinamica solar. Com essa dinamica sao gerados e
apresentados resultados de simulacao do movimento do Sol para uma orbita
tipica.

No Capitulo 4 o projeto preliminar sera desenvolvido basea
do nos resultados de simulagao anteriores. A partir dai escolhe-se a con
figuracao do posicionador e os graus de liberdade e a geometria serao de
terminados. A sintese do tipo, do numero e das dimensoes do posicionador
tambem sera feita. Com a determinagao dos graus de liberdade e da geome
tria do manipulador mecanico torna-se-a necessario modelar a geometria e
a dinamica do posicionador para que se possa determinar forcas e/ou
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-

torques requeridos para movimentar o simulador solar.

No Capitulo 5, a dinamica obtida atraves dos modelos acima

mencionados sera simulada em computador dentro de certos paramelros € ge

1o

metrias previamente definidos em fungao dos requisitos de projeto e tes
te.

No Capitulo 6 serao apresentadas as conclusoes do trabalho
e direcoes a seguir no projeto detalhado do robo.

»




CAPTTULO 3

DINAMICA DO MOVIMENTO SOL-TERRA-SATELITE

A necessidade de posicionar o simulador solar depende dos
requisitos dentro dos quais o SCAD foi projetado. Os processos que serao
controlados pelo SCAO necessitam de controle em tempo real visto queosa
télite se encontra em movimento ao longo de sua orbita e esta sujeito a
atuacao de forcas externas que variam dependendo da regiao em que o mesmo
se encontra. 0s requisitos de apontamento das antenas e/ou sensores'dosg_
telite para transmissao de dados e telemetria tornam este controle mais

critico conforme a natureza da missao.

Neste capitulo & obtida a modelagem dinamica do movimento
relativo do Sol sobre o satélite para permitir que o simulador solar cum
pra seu papel nas simulagoes dinamicas. Como a atitude do satelite € de
finida em relacao ao sistema de coordenadas orbital, a distancia sera e

quacionada em relacao a esse sistema.

3.1 - FUNDAMENTOS DA MECANICA CELESTE

3.1.1 - SISTEMAS DE COORDENADAS

Sao utilizados dois sistemas de coordenadas neste trabalho:
o sistema de coordenadas geocentrico inercial e o sistema de coordenadas

orbital.

0 sistema de coordenadas geocentrico inercial & ilustrado
na Figura 3.1. Este sistema de coordenadas tambem e conhecido como Siste
ma Cartesiano Celeste Medio dentre os sistemas de coordenadas geocéntﬁi
cos porque utiliza o polo Norte Medio, nao considerando o ‘movimento de
precessao geral e nutacao da Terra.Este sistemae definido como se segue:

a) Origem: centro de gravidade da Terra.

b) Eixo 0Z: dirigido para o polo Norte Medio (W3).

- 2] -
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¢) Eixo 0X: dirigido para o ponEo vernal medio (W1).

d) Eixo 0Y: a 90° de OX no sentido direto (W2).

Fig. 3.1 - Sistema de coordenadas geocentrico
inercial (O0XYZ). '

A linha do equinocio vernal (v) e definida pela intersegao
do plano da eclitica (plano da orbita da Terra em torno do Sol) comopla
no do Equador e o ponto vernal esta na linha imaginaria que vem do centro
da Terra ao Sol no primeiro dia do outono no hemisfério Sul ou primeiro
dia da primavera no hemisfério Norte. O ponto vernal médio & o correspon
»dente as 00:00 horas do primeiro dia do ano de 1950.

0 sistema de coordenadas orbital e ilustrado a seguir na
Figura 3.2. Na diregdo radial da orbita situa-se o eixo ZS. Na direcao
transversal da orbita coincidindo com a diregao da velocidade e no mesmo

sentido situa-se o eixo Xs' 0 eixo YS completa o triedro no sentido posi

tivo.

e e tin ittt
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SATELITE

Fig. 3.2 - Sistema de coordenadas orbital.

3.1.2 - ELEMENTOS KEPLERIANOS DA ORBITA

Definido o sistema de coordenadas geocentrico inercial po
de-se definir os elementos keplerianos ou elementos orbitais, baseado na

Figura 3.3.

Para definir a posicao de um satelite na orbita no espaco
sao necessarias seis coordenadas visto que a orbita pode ser encarada co
mo um solido no espago.Sao tais coordenadas: a o semi-eixo maiorda elipse
que e descrita pelo satelite: e € a excentricidade da elipse da orbita:
< 0 angulo da inclinagao entre o plano da orbita e o plano do Equador no
sentido indicado na Figura 3.3; w e o angulo medido a partir da linha dos
nodos ate onde se localiza o perigeu (1) ou o ponto onde o satelite esta
mais proximo'da Terra; € e o argumento do nodo ascendente ou o angulo en
tre o eixo X do sistema geocentrico inercial e a linha que vai do centro

#
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da Terra ate o ponto em que a orbita cruza o plano do Equador; ¥ € a ano
malia media que & o angulo medido a partir do perigeu onde se localizaria
o satelite se estivesse numa orbita circular apos o mesmo intervalo de

tempo em relag3c ac tem

PLANO DA ORBITA

EQUADOR <

X ()

Fig. 3.3 - Elementos Keplerianos.
FONTE: Pilchowski et alii (1981).

_ A posigao do Sol no sistema geocentrico inercial € descrita
atraves de dois angulos: ags ascensao reta dQ Sol, & o angulomedido no
plano do Equador a partir do eixo X com vertice no centro da Terra ate o
ponto onde se encontra a coordenada do Sol; 60, a declinacao do Sol e o
angulo medido a partir do plano do Equador com vértice no mesmo ponto no

sentido vertical ate onde se encontra o. Sol.

war
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3.1.3 - DETERMINACAO DA POSICAQ DO SOL NO SISTEMA ORBITAL

Tendo-se a ascensao reta (a ) e a.declinacao do Sol ($
e t

m o

definido no sistema geocen

pcde-se determinar o versor Sel (S), qu
co inercial:

cosog cosd0 ’ | ' -,
S = ;ena@ coss _(3.1)

>sen60 )

Aplicando uma matriz de rotacao que permita obter um versor escrito no
"sistema orbital a partir de um versor escrito no sistema geocentrico iner
cial pode-se obter o versor Sol no sistema orbital.

- -

SStM(Q,i,w,f) S, - (3.2)

-

onde §S e o versor Sol escrito no sistema orbital, a anomalia verdadei
ra ou o angulo medido a partir do perigeu ate o ponto onde se encontra o
satélite e cujo vertice se Tocaliza no centro da Terra, ou seja, num dos
focos da elipse da orbita. A matriz M(Q,i,w,f) e dada por:

[ N
Px Py Pz
'M(Q:iawaf) = ij Qy QZ . (3'3)

R, Ry Rz

. )

cujos elementos sao:

: Px = =-cosf sen{w+f) -sen cosi cos(w+f)
Py = -sen(w+f)senQ + cos(w+f)cosi cosf
' P, = seni cos(w+f) ' | (3.4)

Q. = seni sen®
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Q = =seni.cos®
Qz = COSi
R = cosQ cos(w+f) - sen@ cosi sen(w+f)

R = sen® cos{wt+f) + cosQ cosi sen{w+f)

=
]

seni sen(w+f)

Obtendo-se o vetor SS as coordenadas Tos Ygs 2 .sa0 determinadas e assim

s
obtem-se a posicao do Sol no sistema orbital em coordenadas esfericas:

-1

a =t x ‘ (3.5)

A Figura 3.4 ilustra as coordenadas a, azimute do Sol no sistema orbital
€ B, a elevagao do Sol no mesmo sistema.

Fig. 3.4 - Coordenadas esfericas do Sol no sistema orbital.

Gl
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. Estes resultados foram obtidos por Medeiros e Souza (1986). Nesse traba
" Tho tambem se encontra a sub-rotina POSOL escrita em FORTRAN IV que obtem
a e B dado o versor Sol no sistema inercial (S) e os elementos orbitais.

3.1.4 - CONDIGDES PARA OCORRENCIA DE SOMBRA

As Figuras 3.5 e 3.6 ilustram as condi§6es geometricas da
orbita e da posicdao do Sol para que haja ocorrencia de sombra.

soL -

PLANO DA .
ORBITA DO SATELITE

N

re CRSSEC ig

- -]
. ///
' SOMBRA
DA TERRA

11111

Fig. 3.5 - Vista Tateral da ocorrencia de sombra na orbita
FONTE: Kuga e Guedes (1986).

Os parametros que sao mostrados s3o o angulo geocentricoen
tre o Sol e o plano da orbita do satelite iy e ry oraio medio terrestre
(considerando Terra esferica).

Olhando de cima o plano da orbita teremos uma elipse forma
da pela sombra da Terra chamada elipse de sombra e cujos parametros sao
importantes para o calculo das condigoes de iluminacao (Figura 3.6). Es
tas sao determinadas baseando-se na formulagao que se segue (Kuga e Gue
des, 1987; Stoddard, 1961), onde as seguintes hipoteses simplificadoras

foram adotadas:

b pared o Lo
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a) A sombraécilindrica com diametro identico ao diametro medio da
Terra, suposta perfeitamente esferica.

b) A sombra nao apresenta penumbra.

c) Os efeitos da refracao atmosferica sao desprezados.

ORBITA DO SATELITE

DA TERRA

180-8)
WA |
< - 4> SOL
9 . .
E
\ r
PONTO DE CONJUNGAO

L
I rg coSSEC g

Fig. 3.6 - Vista superior da ocorréncia de sombra na drbita.

FONTE: Kuga e Guedes (1986).

A equacao de uma elipse que tenha seu centro na origem e

dada por:
r? = b” (3.6)
1 - e?cos?® -
onde:
r = disténéia do centro a.um ponto genérico sobre a elipse.

o
n

(4]
1}

semi-eixo menor da elipse.

.excentricidade da elipse.

oAt

TR

Tarieran s B e L e
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® = angulo entre o semi-eixo maior de referencia e o raio vetor r.

Aplicando esta formula a elipse formada pela sombra da Ter

ra (onde r, & 0 raio vetor desta elipse):

2. e - (3.7)

A éxcentricfdade de uma elipse e dada por:

e = _____'az'bz ‘ , . A(3.8)

- a

onde:

a = semi-eixo maior da elipse.

Aplicando esta equacao a elipse de sombra, temos:
//;zcoseczi s | |

e, = 9 ° ® - cos id (3.9)
rgcosec 1
0 satelite entra e deixa a sombra quando:

r=r (3.10)

Substituindo a Equacdo (3.9) na Equagdo (3.7) e resolvendo
para cos6 temos: '

-l fe |
cose = * r ' : (3.11)
cos i :
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onde pela observacao da Figura 3.6 podemos concluir que 6 deve ser maior
que 90° para que haja significado fisico (cos & < 0).

0 caso limite para ocorrencia ou n3pdeeclinse& cosf = -1
e 6 = 180° e, desta forma: -
2 r@z
i =1 - | L
;os iy | » ou
r= coseci_=r_ + h i 12
nm 0seClg o _ (3.12)

Assim se r for menor que ;r@coseci havera eclipse e, por outro lado, se

(0]

r for maior que r coseci, nao havera eclipse.

- Determinacao das anomalias de entrada e saida de sombra:

Retomando a Figura 3.6 temos que o angulo geocentrico que
0 satelite percorre durante o eclipse e dado por:

6 = 2(180° - 6) A (3.13)
onde 6 e obtido atraves da Equagao 3.11.

0 tempo de duracao de um eclipse e obtido atraves de:

G

.

P . o (3.14)
S 360° .

e o periodo P da orbita determinado atraves da terceira lei de Kepler:

p=o2n/-238 (3.15)

i e e e 4

Giakieatsd
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formula que nos permitira contar o numero de pontos que podemos obter a
traves da propagacao de orbita para um determinado passo de propagagao.

- Determinacao do anguio geocéntrico entre o Sol eoplanoda orbita:

_ ~ De todos os elementos orbitais apenas dois deles sdo neces
sarios para estabelecer a orientacao do plano da orbita que se necessita
conhecer: o 3ngulo de inclinacdo da orbita i, que & 0° < i < 90° para or
bitas diretas e 90° < i < 180° para orbitas retrogradas, e a ascensao re
ta do nodo ascendente (R) da orbita. Para a orientacao do Sol & preciso
que se tenha sua posigEo'definida em termos dos angulos a, e 60 menciona

dos anteriormente.

Usando a lei dos cossenos'pdra triangulos esfericos aplica
dos ao triangulo ABS da Figura 3.7:

seni = cos1sen60 + sen1cos§esen(Q - ae) (3.16)

onde ie podera ser um angulo do primeiro ou segundo quadrante, senie,nao
pode ser negativo pois a sombra esta sempre do lado oposto ao Solemrela
cao a Terra. Se um valor negativo for encontrado para seni_ o valor doan
gulo i, sera a diferenca entre 180° e o determinado através da formula a

cima.
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PLANO DA GRBITA
DO SATELITE

EQUADOR

F1g 3.7 - Elementos para determinagao do angulo geocentrico
entre o Sol e o plano da orbita.

FONTE: Kuga e Guedes (1986).

3.1.5 - DRBITAS HELIOSSINCRONAS

, A orbita real do satelite, nao segue estritamente as tres
leis de Kepler. Isto € o mesmo que dizer que os elementos orbitais (a,e,
i, 2,w,M) n3o se conservam durante o voo do satélite. Existem as chamadas
perturbacOes da orbita que provocam variacoes nos elementos, /fazendo—se
necessaria uma modelagem precisa de todas estas perturbacoes para que se
possa prever a posicao do satelite e, aséim, apontar as antenas do centro

de controle em Terra que possibilitam a telemetria e transmissao dos da
dos adquiridos pelo satelite durante sua orbita. No caso do presente tra
balho a precisao com que € determinada a posigao do satelite teraumefei

to direto na determinacao da posicao do Sol (atraves da sub-rotina POSOL)
e sobre o posicionamento do manipulador.

S el e
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Existem tres tiﬁbs diferentes de perturbacao de orbita:
a) PerturbacOes devidas as forgas nao gravitacionais.
b) Distribuigéo nao esferica de massa da Terra.
c) Interacoes do satelite com um terceiro corpo.

As forgcas gravitacionais que causam perthrbagBes sao a forca do arrasto
devida a interacao do satelite com a atmosfera; torques magnéticos pertur
badores causados pela interagao das correntes e1éfricas com 0 campo magne
tico da Terra; arrasto provocado pelo vento solar e particulas de poeira
“interplanetaria (micrometeoroides); pressao de radiagao solar. A princi
pal perturbacao para satelites com orbitas de baixa altitude € aforga de
arrasto atmosferico.As forgas devidas a distribuicao nao esferica de mas
sa tem sua parce1é mais significativa para o achatamento dos polos e par
celas menores causadas pelo desvio da forma da Terra real em relagao a
forma achatada. Estas forgas sao modeladas analiticamente através da ex

pansao do potencial gravitacional em séries de coeficientes  harmonicos.

(ver; por exemplo, Silva e Ferreira, 1984). As forgas perturbadoras devi
das a um terceiro corpo adquirem maior significado a medida que o satéli
te se afasta da Terra, sendo que ai a atragao. gravitacional da Lua e do
Sol tornam-se mais importantes. As forcas de atracao entre corpos sao a
a maior fonte de perturbacao para voos interplanetarios.

Dentre as perturbagoes da orbita existem perturbagoes cha
madas seculares, que introduzem taxas de variacao que nao variam com o
tempo nos elementos orbitais e perturbacdes periodicas cujas taxas variam

ao longo do tempo.

Neste trabalho, serao consideradas para efeito do calculo
da posicao do satelite as influencias do achatamento terrestre sobre 9,
o argumento do nodo ascendente; w, o argumento do perigeu e M,a anomalia
media.
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As orbitas circulares sao possuem perigeu, boréﬁnsuapertug
bagao e sentida na anomalia média. Para o objetivo do trabalho e levando
em conta que se esta considerando apenas satelites p?Sximos (400 km a
. 2000 km de altitude), a precisao obtida apenas com essa influenciano cal
culo da posigao do satelite e suficiente como mostra a Tabela 3.1 (Silva
. e Ferreira, 1984).

-QUando apenas as variagoes seculares dos elementos orbitais
devido ao coeficiente J, dos harmonicos esfericos (achatamento terrestre)
sao consideradas, a ascensao reta do nodo ascendente () a um tempo t e
dada por Silva e Ferreira (1984): ‘

- 3n0J2aé
Q=90 - ————_ cos i(t—to) o (3.17)

0 2(]-82)262

TABELA 3.1

COMPARACAO DAS FORCAS PERTURBADORAS COM 0 CAMPO CENTRAL

: SAT. | GEOESTA
| PERTURBACOES - TIPO PROXIMO |CIONARIO|
Fo=-(u/r’)r : ‘ Kepler 1 1
+ (u/r®)d2o (ae/r)z«fzo(W)r_ Achatamento 1073 107°
- Y
+ (u/r3)nzm Ipn(a/m)" £ (Wh)r Geopotencial | 107° 10
rp_r r re-r r _ o
+ ”L{“—L_'"_"“%l+ ”S{_Ji___g"é' Lunissolar 10 ’ 10 °
Sl [Irs - vl rg .
-—;—-CD(S/m)p vV, Arrasto {107 0
- v Cp(S/m)Pers P.Radiagao 107" 107°
+ VR, Mares _ -
! (h = 1000 km)| 107" | 107"°
+ ...

FONTE: Silva e Ferreira (1984)
onde r = raio vetor; ¥ = latitude e X = longitude
S/m = area projetada do satelite dividida pela sua massa, adotada

unitaria.
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o

. 3 .
n0 = ‘/ S , movimento medio.

ag = raio equatorial da Terra (6378140 m).
J, = -1082,6 x 10-6, coeficiente dos harmonicos ésféricos.
e = eXcentricidade da orbita.

Dada uma certa altitude havera um certo angulo de inclina
nacao que fara com que £ varie 0,9856°/d1a ou uma rotacao por ano oqueé
;0 mesmo que dizer que serao mantidas as condicoes de iluminacao ao Tongo
das orbitas. Tal orbita & chamada de heliossincrona porque a orientacao
do plano da orbita permanecera aproximadamente fixa,relativamente ao Sol,
conforme a Terra se move em sua orbita. Desta forma, o satelite ve sempre
a superficie da Terra no mesmo tempo local para uma dada altitude. Este
tipo de orbita e particularmente conveniente para pesquisar a superficie
da Terra ou monitorar variacoes na superficie terrestre porque as condi
coes de iluminacao sao as mesmas a cada tempo que a regiao e monitorada.
Nessa condigdao e que sao utilizados os satelites de sensoriamento remoto.
Sao apresentadas na Tabela 3.2 os parametros das orbitas heliossincronas
em fungao da altitude (Wertz, 1978). '

, 0 estudo desse tipo de orbita e particularmente importante
para a chamada Missao Espacial Completa Brasileira (MECB) pois,dentre os
quatro satelites previstos, dois sao satelites de sensoriamento remoto.
Em particular, o estudo de um posicionador de Simulador Solar esta alta
mente ligado a orbita do satelite. Como os primeiros testes de simulagao
de SCAD serao para satelites de sensoriémento remoto, a enfase no desen
volvimento deste capitulo e para este tipo de orbita embora o programa de
senvolvido possa ser utilizado para outras situacoes.




- 36 -

TN TSI ey

TABELA 3.2

PROPRiEDADES DE ORBITAS HELIOSSTNCRONAS

- } | 3
ALTITUDE e=0 e =0, % :
MEDIA (km) (GRAUS) | (GRAUS) 125) (:g ? f
0 96,68
200 96,33 :
400 97,03 2
600 97,79 g _ ‘
800 98,60 98,43 | 82 | 1518
1000 99,48 99,29 |- 262 | 1738
2000 104,89 | 104,59 | 1162 | 2838 |
3000 112,41 | 111,94 | 2062 | 3938 |
" 4000 122,93 122,19 | 2962 | 5038 - ;
5000 138,60 | 137,32 | 3862 | 6138
5974 180,00 | 168,55 | 4738 | 7209

FONTE: Wertz (1978). ,
Onde: hp = altura do perigeu e ha.= altura do apogeu.

3.2 - EQUACIONAMENTO DA DINAMICA DO SOL

As coordenadas cartesianas do versor Sol (S) no sistema do
satelite (Ss) sao obtidas atraves da multiplicacao matricial da Equagao
3.3 pelo vetor expresso pela Equacao 3.1:

Px Py Pz coso, cosc‘s0
SS = Qx Qy Qz seno cosd0 . | (3.18)
R, Ry_Rz sené0 .
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As expressoes de velocidade (és, ?s’ és) e da aceleracao
(55, ys, és) serao obtidas derivando-se as expressoes acima emrelagao ao
tempo no sistema orbital, visto que as variagoes que ocorrem sao todas tem
porais. Na obtencao destas expressoes serao adotadas hipoteses simpiifi

cadoras que sao:

a) A ascensao reta do Sol (0,) e a declinagao (6@) sao constantes du

rante a simulagao de uma orbita.
b) Sera considerada orbita circular (f=M e w=0).

c) Serao levadas em conta somente as perturbagoes seculares,e destas

somente o0 geopotencial com o coeficiente J,.

Com estas hipoteses e atribuindo:

A_= cosae_cosé0
B = -sencS0 cosé@ (3.19)
C = sencS0

chega-se as seguintes expressoes:

x_= A(-cosf senf -senf2 cosf cosi)
+B(-senQ senf +cos2 cosf cosi) +Ccosf seni

Y = AsenQl seni -Bcosf seni +Ccosi

z.= A(cos cosf -sen senf cosi) ' | (3.20)
+B(senf2 cosf +cosQt senf cosi) +Csenf seni

As equagoes aqui consideradas para determinar as taxas de variacao nos
elementos orbitais sdo as equagOes planetarias de Lagrande (ver,por exem
plo, Silva e Ferreira, 1984).Nestas equagcoes ao eliminar os coeficientes

5,
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que sao responsaveis pelas perturbagoes periodicas e considerar somente
a perturbacao devido ao coeficiente J, sao anuladas as perturbacoes que
ocorreriam no semi-eixo maior da orbita (a), na excentricidade (e) e no
angulo de inclinagao (i). Desta forma, as equagoes acima derivadas em re
lagao ao tempo no sistema orbital, resultam:

+ (A -cosQ cosf +senQ senf cosi)
+B(-senR. cosf -cosQ senf cosi)-Csenf seni) |
g$= ﬁ (AcosQ seni +BsenQ seni) (3.21)
55 = (A( sen® cosf.-cos senf cosi)
+B(cosQ cosf -sen@ senf cosi)) : g
. f (A(-cosQ senf -senq cosf cosi) :
+B(-sen senf +cosQ cosf cosi) +Ccosf seni)

Derivando-se as expressoes acima, da mesma forma anterior,serao encontra
das as expressoes da aceleracao cartesiana do Sol no sistema orbital:

. a2 . ' : :
# = Q" (A(cos senf +sen cosf cosi) o

+B(sen® senf -cosQ cosf cosi))

+ QF%(ZA(senQ cosf +cosQ senf cosi) ; %
+2B(-cosQ cosf +sen@ senf cosi)) : f

<2 : . ; :
+ £ (A(cosQ senf +senf cosf cosi) . : ;

+B(senQ senf -cosQ cosf cosi) -Ccosf ;eni]

i = 0°(-Asenq seni +BcosQ seni) . (3.22)

S
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E = QZ[A(-cosQ cosf + sen@ senf cosi)
- +B(<sen9;¢osf -.cosQ-senf_cosi)}
+ Q %[ZA(senQ senf - cosQ cosf cosi)
+ 2B(cosQ senf - senQ cosf cosi)]

+ fz[A(—cosQ cosf + sen? senf cosi)

+B(-sen cosf - cos senf cosi) - Csenf seni}

Obtidas as equacoes que expressam a velocidade e a acelera
cao cartesiana do versor Sol (§) no sistema orbital, pode-se determinar
as taxas de variac3ao no tempo das coordenadas esféricas do Sol (G, B) de

" rivando as expressoes 3.5 como se segue:

o do oa . oa .

“ =9t " 5 st Ty Ys
. S .
= - — o . . .2
a pr— Lo FER Y (3.23)
S S

B s AL R
e.fazgndo:
FAI = [x: +yl o+ z:] / x: +y (3.24)
tem-se:
B = FAI [-xszsés T YgEgyg (x: * y:)és} - - 3.29)

Obtidas asexpreséaes para a e B obtém-se ¢ e B derivando as- equagoes
3.23 e 3.25 e agrupando os termos de forma semelhante a anterior:
90 - 9a © 4 90 % 30 . _ (3.26)

Y + Y
s s s . s
S % s

ox 35:5




Onde: .
é& ] ‘ . 2 _ 2\
ox 2 2,2 (szysxs + (ys xs)ys)
S (z + y ) .
S S
3& ‘] . n.
7 5 ”~ ((xs + 3ys)xS + 2ysxsy.s) (3.27)
s (zg + yg)
36 __ Y
ATy Tt Y
30 - Ys
— >
ays xs+ ys
é _ 9B .s + 3B gg + 3R és + 8? 55 + 8? 795*' a§ 5,
325 Bys BZS Bxs.» Bys BZS
(3.28)
Onde:
o8 Ts¥s
P FAT
aé YgZg
8 FA1
. 2 2
B _ Tst Ys
2 FA1
E fazendo:
FA2 = —
FA1 -
-2 z % - o +( 2 2)'.
FA3 = sPsTs YgEYs T\Tg TH)Z

2

FA2

TETIIAY
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Bé . . oS 2 21
E2 = ( T, + szzs)FAZ :cs 2 zotyg

x? +y2+ 22 o
+ > S S |FA3 : (3.29)
. 2 2 .
st Y

a8 1_. ._ y . Y 21
ays = 2l + Zyszs)FAZ A % .7:'S + y§%
L : (

+. - FA3
. 2 2

+ ,
T Ys

As Equacgoes 3.23 a 3.29 permitem obter as équagGes dinamicas para simula
cao do movimento do Sol em laboratorio, ou seja, agora e possivel gerar
a trajetoria que o simulador solar devera secuir no espaco e .a dinamica
que rege o seu movimento nessa trajetoria.

3.3 -~ RESULTADOS DE SIMULACAO DO MOVIMENTO DO SOL

0 movimento do Sol foi simulado com vdlores proximos a or
bita projetada paraosatelite de sensoriamento remoto da MECB (a=7028120m;
e=0) considerando aue a orbita e heliossincrona. 0 valor do argumento do
nodo ascendente () € dependente da posicao do Sol eypara a data de lanca

~mento prevista e de 105,320. 0 angulo de inclinacao e determinado em fun

cao da Equagao 3.17 (1’=98,610)° A posicdo do Sol & escolhida em funcao
dos valores que se pretende como extremos para a capacidade de simulacao
do robd (ag = 23,34° e Sg = 9,75%), isto porque, dada uma orbita, a posi
¢ao do Sol ira determinar quais os valores extremos de o e B que o posi
cionador ir3d atingir simulando uma orbita completa. Certas posicoes do
Sol geram angulos impossiveis de serem simulados em fungoes das instala
¢coes existentes para o laboratorio de simulacao fisica do SCAO.
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A posicao do Sol no sistema inercial & obtida atraves da
sub-rotina SOL (Kuga et alii, 1981) nos dias do ano de 1986 e, desta for ’
ma, sao obtidos graficos que mostram o movimento do Sol nosistema geocen
trico inercial ao longo do ano em funcao da ascensao reta (ae) (Figura *
3.8) e da declinacao (6,) (Figura 3.9).
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Fig. 3.8 - Movimento do Sol em ascensdo reta no sistema
geocentrico inercial.
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'Fig. 3.9 - Movimento do Sol em declinagao no sistema
geocentrico inercial.

_ Utilizando a sub-rotina POSOL e repetindo o mesmo procedi
mento de Medeiros e Souza (1986) e possivel gerar para qud]quer orbita
" circular o movimento relativo do Sol sobre o satelite em azimute (a) e
elevagao (B) no sistema orbital conforme as Equagoes 3.3 a 3.5. Isto foi
. feito atraves do programa VASOL/TRAJETORIA para a orbita mencionada sob
duas condigoes de iluminagao (ae = 23,349 ; g = 9,75° e o = 342,06%;
6 = -7,60°).0s resultados sdo mostrados nas Figuras 3.10 e 3.11.0 fluxo
mulagcdo empregada para calcular as anomalias meédias de ‘entrada e saida e

apresentada na secao 3.1.4.
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grama & apresentado na Figura 3.13. Se a orbita apresentar eclipse a for
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Fig. 3.10 - Movimento relativo do Sol sobre um satélite sem
ocorréncia de sombra (a = 23,340;6g = 9,75%).
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Para orientar o projeto do manipulador, no que diz respeito
a posicao do Sol no sistema geocentrico inercial e ocorrencia ou nao de
sombra em uma orbita em que se simulara o movimento do manipulador foi co
dificado um programa baseado nas condigoes de sombra mencionadas na segao
3.1.4. Um ponto a-ser observado & que na faixa de altitudes consideradas
(400 km.a 2000 km) os limites de azimute e elevagao quase nao mudam quan
do se varia apenas a altitude, mantendo-se constantes os outros elementos
orbitais visto que a altitude e pequena em relagao a distancia Terra-Sol
que & de 1 AU ou = 1,49 x 10! m. A saida do programa €& uma matriz de pa
rametros que permite'que se tenham os efeitos das condigoes de iluminagao

causados em varias orbitas ao longo do ano.

As expressoes dinamicas do movimento solar no sistema dosa
telite obtidas na secao 3.2 podem ser simuladas através do programa VASOL/
DINKMICA/ESPACIAL que ao mesmo tempo cria um arquivo de nome GETRAJ.Este
arquivo contem os parametros dinamicos que serao lidos pelo programa que
simula o movimento do manipulador. Isto foi feito para a orbita descrita
no inicio desta secao e os resultados sao apresentados nas Figuras 3.12
e 3.14 a 3.18 que s3o os graficos de axt, Bxt, oxt, Bxt, axt, Bxt respec
tivamente. Um fluxograma representativo do algoritmo utilizado e apresen

tado na Figura 3.19.

A partir da orbita que se deseja simular serao passados pa
ra o projeto detalhado do robo os limites de azimute e elevagao do Sol
© que deverao ser atingidos no teste e os parametros dinamicos que o movi
mento do simulador solar devera obedecer ao simular-se uma orbita comple
ta. Atraves do programa VASOL/TRAJETORIA pode-se conhecer a posigao do Sol
ao longo da orbita em termos dos angulos o e B.

- 0 programa pode ser utilizado para qualquer orbita na faixa
de 400 a 2000 km. Para altitudes fora desta faixa a técnica de propagacao
tera que ser reestudada.

Finalmente, analisando os graficos da dinamica pode-se
observar que o movimento solar e lento e isto vai exigir mecanismos espe
cializados para ativar os movimentos do robo na condicao de simulacao
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dinamica da geometria So]—Terra-Saté]ite juntamente com o ensaio do Sis
tema de Controle de Altitude e Orbita (SCAD).
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Fig. 3.12 - Azimute (a) do Sol em funcdo do tempo ;

PR




- 47 -

Q=Qo+é At
M=M°+(&+Q)At

("ALTITUDE, 7, I
Q, DATA

CALL SOL
(DATA,aO,ée)

|

M. . .
inteial’

Mfinal _

CALL DELKEP
(Q,0,M)

GRAFICO

a X B

S

CALL POSOL
(S,a,8)

l

Fig. 3.13 - Fluxograma do programa VASOL/TRAJETORIA.
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Mfinal
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CALL POSOL
(5,2,8)
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(Q,w,M)

CALL .DINAMI
(a,8,a,8)
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Fig. 3.19 - Fluxograma do programa VASOL/DINAMICA/ESPACIAL.
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. CAPTITULO 4

PROJETO PRELIMINAR

Definidas as necessidades de simulac3o atraves da proposta
do Capituio 2 e da formulacao dinamica do Capitulo 3, pode-se entao esco
Ther uma configuracao adequada e definir algumas dimensoes construtivas

para.o.posicionador.

4.1 - ESCOLHA DA CONFIGURACAO

A configuracao do posicionador e fu5¢50 das facilidades de
teste ja existentes ou em fase de implantacao no Laboratorio de Simulacao
Fisica de Sistemas de Controle de Atitudé e de Orbita, instalado em sala
especial do Laboratorio de Integragdo e Testes do INPE. Essas incluem di
versos equipamentos, porem péra efeito do posicionador sao importantes as
dimensoes de um bloco sTsmico onde a mesa de rotagao controlada esta mon
tada e o espago disponivel no bloco para montar o robo. A Figura4.1lilus
tra estas dimensoes.

, E importante que se conhega com precisao a posigao do Simg
lador solar durante todo o teste e, obviamente, em posicbes diferentes.
0 ponto de partida para se definir uma configuracao de teste para o posi
cionador e a mesa de rotagao controlada onde vao montados o0s sensores e
o SCAO, e dado pelos graficos obtidos na Secao 3.3. 0 que se pretende e
um posicionador.capai de reproduzir os angulos esfericos definidos pela

Equacao 3.5.
A montagem que foi feita no DFVLR dificilmente poderia ser
~ adaptada ao caso do INPE, pois a mesa, ou simulador dinamico, & de monta
gem equatorial (o eixo mais externo deve ser montado paralelo a linha do
Equador terrestre) com o simulador solar numa disposicao que envolve to
- talmente a mesa de rotacao. Isso permite cobrir quase todauma semi-esfera
celeste. 0 simulador dinamico do INPE emprega montagem azimutal com o ei
xo mais externo da mesa ativando um angulo de azimute e alem disso um si
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mulador de Terra de grandes dimensoes situa-se logo acima damesa.As gran
des dimensoes desse simulador de Terra sao necessarias para simulagao de
orbitas de baixa altitude. A montagem do DFVLR tem o posicionamento dire
o em azimute e elevagao para o simuiador soiar sem necessidade de variar

.rf-

outras coordenadas e com controle totalmente automatizado, porém seu cus
to € muito alto em vista do elevado grau de precisao exigido nas pegas,
associado as grandes proporcoes das mesmas. Alem disso, devido a faltade
rigidez, ha grande perda de precisao ao longo do movimento, impossibili
tando a movimentagao do simulador solar durante o teste dinamico (Figura
4.2). A montagem azﬁmuta] do Laboratorio de Simulagao Fisica de SCAO exi
ge que o simulador solar seja movimentado externamente apontando sempre

N para o centro do simulador dinamico onde se posiciona o SCAO,e cumprindo
~a trajetoria resultante da dinamica descrita no Capitulo 3.

B\
Ny

“{1
D
)

\\\\\L_‘__

\\\\

NN

Fig. 4.1 - Facilidades de teste no LIT.
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(SIMULADOR DINAMICO)

Fig. 4.2 - Facilidades do teste dinamico no DFVLR.
FONTE: DFVLR (1983).
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Uma proposta que se mostra atraente € utilizar um manipula
dor mecanico, valendo-se das modernas teorias da robotica, para cumprir
a funcdo de posicionar o simulador solar. Das configuracoes de robo possi

-

/eis & tnica gque se apliica av caso € a articuiada (brago articulado) cons
e

<

tituida de elementos ligados por juntas rotacionais.

A configuracao proposta para o posicionador e, entdo,um ma
nipulador mecanico de bragos articulados (denominados genericamente de
elementos) ligados por juntas rotacionais, montado sobre uma base fixada
ao bloco sismico e colocado externamente 3 mesa de rotacao controlada e
ao simulador de Terra em um espaco disponivel entre o.simuladorea borda
“do bloco sismico (Figura 4.3).

69°
\ SIMULADOR SOLAR

\

P
e

e

N

A

_ | \—— MANIPULADOR

} 2 ’
* /— BLOCO SISMICO
\ﬁ\ .

A NN
0

SIMULADOR
DINAMICO

Fig. 4.3 -~ Configuragao proposta.
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Os limites de azimute e elevagdo que se pretende simular
com este posicionador nao podem ser tao grandes quanto os do DFVLR por ra

z0es geometricas associadas a configuracao escolhida, e também pelo cus

to, mas esse devera permitir a maior abertura angular possivel e, acima
de tudo, devera ter uma boa precisao no posicionamento.

As caracteristicas do simulador solar desenvolvido pelo INPE
(Fleury e Souza, 1988) sao ilustradas na Figura 4.4 e :as propriedades

inerciais listadas na Tabela 4.1 em relagao aos eixos da Figura 4.5.

0 sistema de coordenadas definido na Figura4.5e convenien

. te para trabalhar com os parametros de Denavit-Hartenberg (1955) que se

rao posteriormente definidos e utilizados nas secdes subsequentes.

580 | s

—v

@236 e

435
g 250 > [ |288 .
. 2
297 - - - - — c
-y | 338

‘Fig. 4.4 - Simulador solar.

FONTE: Fleury e Souza (1988).
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Fig. 4.5 - Posicao dos eixos referentes as
propriedades inerciais.

TABELA 4.1

PROPRIEDADES INERCIAIS E CARACTERTSTICAS DO SIMULADOR SOLAR

Inércia

- Eixo Coord.CM
(kg.mm?) | Valor (Fig.4.5) |  (mm)
L., 1.40 x 107 x 14
7
Ly 1,42 x 10 Y 44 |
1, 8,63 x 10° z 0
Ixy 0 Peso (N)
Iyz —] ,]5 X ]OB
- 487
Iz 6,34 x 10°

4.2 - GRAUS DE LIBERDADE E GEOMETRIA DO POSICIONADOR

_ Ao Tongo do movimento, o foco lTuminoso do simulador solar
estara permanentemente iluminando os sensores do SCAQ de maneira a reprg
duzir a situacao do satelite em orbita.
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o 3

Mantendo-se o simulador solar com seu eixo Z (Figura 4.5)
paralelo a direcdo horizontal, bastam dois angulos de atitude para que
assuma um determinado par ae Bno espago, uma vez posicionado corretamen
te. Para que o posicionador suporte o simuiador no espagoemais facil que
o sistema de suspensas esteja o mais proximo possivel do centro de massa
do posicionador. Dessa forma, evita-se gerar torques inuteis devido a po
sicao do CM do simulador. Por outro lado, para movimentar o centro de
massa do simulador independentemente em trés coordenadas cartesianas,sao
necessarios mais trés graus de liberdade. Portanto, com um robo articula
do de 5 graus de liberdade & possivel simular o movimento do Sol sobre o
satélite. Com um brago articulado em uma coluna vertical, chamada em robo :
tica de ombro, pode-se movimentar o CM do simulador solar e comum tercei.
"ro dispositivo, chamado doravante de punko, mante-lo com o eixo Z_para]g
1o a horizontal ao longo do movimento do braco e do ombro conjugados. No
punho dois outros graus de liberdade se encarregam do posicionamento em
azimute e elevacdo. Isto € ilustrado atraves da geometria do robo na Fi

gura 4.6.

As Figuras 4.7 a 4.10 esbogam o contorno preliminarmente
projétado para as pecas que compoem O manibu]ador. Nestas pegas serao im
plementados mecanismos para ativar os movimentos pretendidos, o que per
tence ao prbjeto detalhado do posicionador (Michalec, 1966; Truxal,1958;
Greenwood, 1962).

0 funcionamento das pegas ocorre da seguinte forma:o ombro ;
€ uma arvore que gira em torno de seu proprio eixo posicionado em uma ba ;
se e apoiada sobre mancais; o brago € articulado em uma extremidade noom
bro e em outra no punho, tendo, portanto, 2 graus de liberdade; o cilin
dro externo e montado sobre o punho e gira sobre ele transversalmente (es 5

te Ultimo movimento ndo pode ser deduzido das figuras mostradas):0 cilin
dro interno suporta o simulador solar ativando diretamente o angulo de
elevacao do So] B e girando no interior do cilindro externo quando o CM
do simulador € posicionado a uma determinada distancia de iluminac@o. A
Figura 4.6, ja mostrada, ilustra estes movimentos. i



CILINDRO
INTERNO

- 60 -

T - _| PUNHO

Qe

} }q—:%YO

<—— OMBRO

[

__ _\CILINDRO
EXTERNO

VISTA LATERAL

VISTA DE TOPO

Xs

Zg

Fig. 4.6 - Configuracdo do robo.
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Fig. 4.7 - Ombro.
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Fig. 4.8 - Bracgo.
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Fig. 4.9 - Componente de'articu1agﬁo 3 do punho
(Figura 4.6).
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Fig. 4.10 - Cilindros externo e interno.
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4.3 - FUNDAMENTOS DA ROBOTICA

4.3.1 - CARACTERISTICAS DO PROCESSO A -SER CONTROLADO

Dentro do enfoque de controle de processos, as variaveis
que se deseja controlar, em posicao, no caso de robos sao, na realidade,
a orientacao e a posicao do ponto final de atuagao e, as variaveis de en
trada sao os esforgos e torques nas juntas. No caso presente o ponto fi
nal de atuagao que esta sendo considerado € o foco luminoso do simulador
solar que mantem o apontamento para os sensores do SCAO.

Na situacao de regime permanente, o modelo que relaciona as
variaveis das juntas com as variaveis do ponto final de atuacdo & o mode
1o cinematico (ou tambem chamado de geometrico). No regime transitorio,o
modelo que relaciona estas variaveis e o modelo dinamico que fornece tor
ques/esforgos nas>juntas em funcao das taxas de variacao das juntas oudo

ponto final de atuagao (Latre, 1988).

Por simplicidade, o ponto final de atuagao ("end effector")
sera chamado de garra ("gripper").

4.3.2 - PARAMETROS DE DENAVIT-HARTENBERG

Para estudar pares de mecanismos, foi proposto por Denavit-
Hartenberg (1955), uma notacao simbolica para descrever.tais mecanismos
em termos de uma notagao matricial. Sao atribuidos dois sistemas coorde
nadas, um a cada elemento do mecanismo, sendo X,Y:Z) vinculado ao elemen
to 1 e X;Y,Z, vinculado ao elemento 2. E dado um ponto M de coordenadas
(x2, y2, z2) e deseja-se saber as coordenadas de M em x1, vi, z) conheci
da a posicao da origem de X,Y,Z,em X,Y,Z,. Este problema conduz a um sis
tema de equagoes nao homogeneo com relagao as variaveis x,, y,, z,.E pro
posta uma transformacao que conduz a um sistema de equagoes homogeneo e
que pode ser fepresentado por uma notagﬁotnatricia]ﬁ(Denavit,eHartenberg,
1955).
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A notagao simbolica dos pares de mecanismos obedece as se
guintes convencoes validas para qualquer tipo de par de mecanismos:

a) Alinhar os eixos X, dos sistemas de coordenadas das juntas names
ma direcao do eixo X da base fixa. (

b) Fazer com que as juntas rotacionais girem em torno dos seus eixos

Z]"

c) Fazer com que as juntas translacionais transladem ao longo de seus

eixos Z.. _

e W icer:

Fig. 4:11 - Parametros de Denavit-Hartenberg.
Tendo-se atribuido os sistemas de coordenadas de acordo com as:convengSeé : 5

acima as relagbes sucessivas entre o elemento i e o elemento i-1 sdo des :
critas pelos seguintes parametros de Denavit-Hartenberg (Ranky e Ho,1985): ok

6]. - Rotagao de um angulo 6, em torno do eixo Zi-i“ ;

d; - Translagao de uma distancia d, ao Tongo do eixo Zi_,-




...§5_

a; - Translacao de um comprimento a; ao longo do eixo Xi-x'

o; - Rotacao em torno do eixo Xi no sentido horario de um angulo o

entre o eixo Z; e o eixo Z,_,.

4.3.3 - TRANSFORMACOES HOMOGENEAS

As Transformacoes Homogéneas que descrevem a translacao ou
rotacdo relativa entre os sistemas de coordenadas dos elementos sao conhe
cidas historicamente como matrizes (A). Uma matriz (A) €, ent3o, o produ
to de quatro transformagoes relacionando o sistema de coordenadas do ele
_mento i e o sistema de coordenadas do elemento i-1i, ou seja:

(Ai) = Rot(Z,ei)Trans(0,0,di)Trans(a{,0,0)Rot(x,ai) (4.1)
onde:
Rot(Z,ei) - Rotagﬁé em torno do eixo Z de um 5ngu16 6.
_ Trans(o,o,di) - Trans1ag§o em z de um comprimento di‘

A transformacdo que conduz a um sistema de equagoes homoge
neo resulta em uma matriz 4 x 4 cuja representacao e dada por Paul (1981):

( 6. -senb. . . . . )
cos j sen ]cosa] sene]sena1 Aa]cose]

6. c0sH. . = . . . .
sen j 0s 1cosa] cose]sena] a]sene]

(Aj)_= (4-2)

0 sena. ' cosa; d

0 0. 0 1T

A inversa (A;)7' & determinada atravésde (Denavit e Hartenberg, 1955):




( cosei , senei 0 -a;
-seneicosai coseicosai sena. disenai
-1 .
. = .S . - Z . . ~d. . 4.
[A1) send; senay -cosBisena; cosay -djcosay (4.3)

[0 0 0 1 J

©4.3.4 - MODELO GEOMETRICO DIRETO

.Em.reiagéo as matrizes (A) obtidas anteriormente, (A;) des
creve a posicao e orientacao do primeiro elemento em relacao a base do
manipulador, (Az} descreve a posicao e orientacao do segundo elemento em
- relagao ao primeiro e assim por diante. E importante notar que a matriz
(A) descreve um sistema de coordenadas em re]agﬁd a outro sistema de coor
denadas. De uma forma mais explicita, expressa os versores que definemas
~ direcoes dos eixos de um sistema decoordenadas e a coordenada de suaori
gem em relacao a um outro sistema. Desta forma se pos-multiplicarmos uma
transformagao que representa um sistema de coordenadas ([Ar])por uma se
gunda transformacio que descreve uma rotacdo e/ou translacao ((A2)),faze
mos essa translacao e/ou rotacao com relagao ao sistema -de coordenadas
que constitui a primeira transformacio. Se a primeira transformacao des
creve um sistema de coordenadas com relagdo a base entdo o resultado des
se produto ((A:)(Az)) serd a representagdo do sistema de coordenadas re
sultante em relagao ao sistema da base. 0 pos-produto das sucessivas ma -
trizes (A) tem sido historicamente chamado de matrizes (T). Para um mani
pulador com n elementos: ‘ ’

i
In = AiAi+1""An (4.4)

Neste caso o sistema de coordenadas da garra do manipulador seria descri

to com relacao a base (elemento 0) atraves de:

0 . .
T, = AlAz_.... A | (4.5)
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0 problema de controle em robotica corresponde ao controle
de posicao e oriehtagﬁo da garra ou ferramenta. A matriz OTn ou simples
mente Tn, como € conhecida, contém os versores. n, 0, a que descrevem a
orientagao da garra da seguinte forma {ver Figura 4;‘2): 0 versor de apro
ximagao a correspondente ao eixo Z fica na diregao que a garradoposicio
nador se aproxima de um objeto conhecido; 0 € o versor de orientacao e que
corresponderia ao eixo Y; n completa o triedro sendo o produto vetorial

dos anteriores, ou seja:

(4.6)

3)
n
o) -
.><
W)

Fig. 4.12 - Versores n, 0 e a.

A posicao da garra no sistema de coordenadas da' base e dada pelo vetor 3
assim chamado vetor posicao. 0 modelo geométrico direto e, entao, o pos-
prqduto sucessivo de todas as matrizes (A] gerando a descricao da posicao
e orientacao da garra em relagao a base do manipulador dados os valores
das coordenadas das juntas. 0 modelo geometrico direto e, entao dado por:

cossenos diretores dos . posicao da ]
eixos do sist. coord. : origem do sist.
da garra ( 3 x 3) . coord. da
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ou seja:
n, o. a, pr
n o a P ‘
= ¥ ¥ vy (4.7)
Ny 0, a, pg
0 0 0 1
onde:

n = Nimero de elementos.

4.3.5 - MODELO GEOMETRICO INVERSO

0 modelo geometrico inverso vai permitir conhecer as coor
- denadas necessarias as juntas para que a garra assuma uma determinada po
sigao e orientagdo no espago. Isto significa resolver as equagoes cinema

ticas do modelo direto. Uma tecnica paraobter omodelo inverso (Paul,1987)

e a pre-multiplicacao sucessiva da Equagao 4.5 pelas inversas das matri
zes Ai' Desta forma: S

-1 1
A] Tn = Tn
A= T | o (4.8)
-1 -1 _n-1
AT AT o=

Atraves da Equagao 4.8, tomam-se alguns componentes das matrizes.resultan
tes, igualando-os aos componentes equivalentes das matrizes T obtendo-se
as expressoes do modelo geométrico inverso que permitem obter as coorde
nadas das juntas em funcao das componentes de A, 0, a € p.

Em certos casos, pode ocorrer problemas de redundancia na
determinacao dos angulos.Isso € resolvido atraves daintrodugao devinculos
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na determinacao das trajetorias que serao seguidas pela garra.

Portanto, para que se obtenha as coordenadas das juntas em
cada ponto da trajetoria e necessario conhecer a matriz T em todos estes

pontos.
4.3.6 - JACOBIANO

Para obter velocidades das juntas dadas as velocidades do
ponto Tuminoso e necessario derivar a fungao vetorial que representa a
posigado e orientacao da ponta do simulador em relagao a base, ou seja, o
~modelo geometrico. Chamando de {y} o vetor que representa as posicoes e
05 angulos de atitude da ponta do simulador e {x} o vetor constituido pe
las coordenadas das juntas no espago de juntas temos (Latre, 1988):

W = ) S - fllad) o (4.9)
. | | |
38 (0;5) (4.10)
of .,
A 1 .
it (@)

onde:
J - Matriz Jacobiana ou simplesmente Jacobiano.

Em robotica o Jacobiano que e de interesse € aquele que relaciona as velo
cidades das juntas com as velocidades da garra, ou seja:

{y1 =3 (&} | (4.12)

Na realidade, interessa obter as velocidades das juntas dadas as veloci
dades da garra e, para isso, € necessario o Jacobiano inverso:

(=37 ) | (4.13)
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0 Jacobiano e, geralmente, funcao apenas das coordenadas
das juntas, porem depende do.sistema de coordenadas onde estao represen
tadas as velocidades linear e angular da garra. '

Além das velocidades, outros parametros -cinematicos impor
tantes sao as aceleragoes angulares e/ou lineares das juntas. Isto pode
ser obtido derivando-se a Equacao 4.13 e obtendo uma expressao para {x}
(Hollerbach e Sahar, 1983): '

&y = 97 (Y - 9 G | | (4.14)
onde:

J - Derivada temporal da matriz Jacobiana, due e obtida derivando J
em relagao ao tempo.

4.4 - SOLUCOES ADOTADAS

_ De acordo com as geometrias definidas na secao 4.2 e comos
aspectos teoricos abordados na secao 4.3 foram adotadas solugoes de pro
Jjeto originando a formulagao que se segue.

4.4.1 - MATRIZES A,
Para que se possa determinar as matrizes A; de cada elemen

to de acordo com os parametros de Denavit-Hartenberg € necessario atri
buir os sistemas de coordenadas aos elementos do manipulador de acordo

com as convengoes estabelecidas na secao 4.3.2 e atraves da Equagao 4.2.

Isto & ilustrado na Figura 4.13.

é

b
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Z5( 8 )
a2 ol Xg{n)
. Za (o)
| ® |
e (
| v
Y<(5)
Yy - 5'° g
N Z3 '
g i 84
AN - — X2,X3 -
) es oy
| L////r o
Zp -
. ©
] YO
Z0
/Xo y

Fig. 4.13 - Sistemas de coordenadas dos elementos.

Como resultado destas atribuicoes surgem os parametros de Denavit-
Hartenberg para a determinacao das matrizes Ai' Estes parametros sao ilus

trados na Tabela 4.2.

Baseado na Tabela 4.2 e na Equacgao 4.2 sao obtidas  as ma

trizes Ai como se segue.
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TABELA 4.2

PARAMETROS DE DENAVIT-HARTENBERG

]

ELEMENTO -~ _
0 1 2 3 4 5 L
PARAMETRO + : :
F
0, 0 6, 6, 6, B4 65
d; 0 d 0 0 dy | ds j
a, 0 0 a, 0 0 0 3
y 0 90° | © -90° | -90° | 0
Fazendo: senei = Si
cosei = Ci
fC, 0O S, 0] g
o S, 0 -C, O .
Aro=- | | (4.15)
. 0 1 0 d, .
0 0 0 1 4
)

'Cz 'Sz 0 32C2\

Sz Cz 0 azsz
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rCa O "Sg O W
S; 0 C, 0
As =
0 -1 0 0
0 0 0 1
J
(Ce 0 -S& O0)
Sy 0 Cy 0
Ak = i
0 -1 0 dy
0 0 0 1 J A
[cs =Ss 0 0
Ss Cs 0 0
As =
0 0. 1 ds
0 0 0 1
. . J

A partir das Equacoes 4.15 e através da Equacao 4.3 obtém-se as inversas

das matrizes Ai:

fc;, Sy O 0 )
0 0 1 -4

-1

A, = (4.16)
' S:1 -Gy 0 0
0 0 0 1
L J
((C, S2 0 -az]
o lse e 0 0
A, =

0 0 1 0

0 0 0 1

s e e . RS
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[ C; S3 0 0]
- 0 0 -1 0
A3 =
~-S3 C; © 0
L 0 0 0 1 !
J
(Cv S« 0 0]
- 0 0 -] dy
Aq =
: -Sy C. O 0
0 0 0 1
J
(s Ss 0 0
- -Ss Cs 0 0
A5 =
C 0 0 1- -ds
0 0 0 1 '
\ J

4.4.2 - MATRIZES T

As matrizes T, obtidas pela pos-multiplicagao sucessivadas

matrizes A sao obtidas a seguir:

¢

Cs -Ss O 0 )
Ss Cs 0 0

Ts = As =
0 0 1 ds
0 0 0 1 J
) (4.17).
[ C.Cs -C4Ss =Sy -Suds)
3 : Squ 'Squ Cq qus’
T5 = Aqu = -

-Ss -Cs 0 = ds




onde:

1T5 = AzAaAHAs =
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( C3CqC5 +S53S5
S3C4Cs -C3Ss

quCs

~C3Syds -S3dy)
_-Sasqu +C3dq

Ts Ts . "Ts

11 12

Ts Ts Ts

21 22

Ts Ts Ts

31 32

Ts  'Ts  'Ts

41 42
L

= Cz(C3CqC5 +S3Ss) —52(53

= C2(-C3C4Ss +S3Cs) - =S2(-S3C4Ss -C5Cs)

= ~C2C3Sq +SzS3Sq

-C3CySs +S3Cs

‘SvaSS “C3C5

c C
o495
0
At
1
Ts
13 1y
1
Ts
23 24
1
Ts
33 34
1
Ts
43 yy
CuCs -C3Ss)

-C3Sy

=S3Sy

~
-Cy

0

= C2(-C3Cuds -S3du) =S2(-S3S4ds +Csdy) +a2C,

= Sz(C3CqC5 +S3Ss) +C2(Sa

= S2(-C3CuSs +53Cs) +C, (-

C.Cs -C3Ss)

S3C455.‘C3C5)

(4.18)
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= =5,C3Sy +C2S3S,

= S,(-C3Syds -S3dy) -Co (-S3Suds +C3dy) +22S2
= -S4Cs

= S54,Ss

= —C4

= ~Cyds

4.4.3 - MODELO GEOMETRICO DIRETO

0 modelo geometrico resultante da pos-multiplicacgao

suces

siva dés matrizes Ai e obtido usando a formulacao dada pela Equacao 4.7

e - pos-multiplicando A, pela Ultima das Equacoes 4.17:

=)
"

S
1

=)
I

(]
ll

(=]
"

o
]

[o7]
1

Cl(C2(C3CqC5 +S3Ss) 'Sz(S3CqC5 -Cgss)] ‘Slqu5

S1(C2(C3CuCs +S3Ss) -S2(S3CuCs -C3Ss)) +C1S4Cs

= Sz(C3CqC5 +S3Sé) +C2(S3CqC5 -C3SS)

C1(C2(-C3CuSs + S3Cs) -S2(S3CuSs -C3Cs))  + $154Ss
SI(CZ(‘C§CqSS+S3C5) ~S2(S3C4Ss 'Cacs)] -C1S4Ss
S2(-C35C4Ss +535Cs) +C2(-S3CuSs -C5Cs)

C]('C2C3Sq +SzSgSq) -Squ

(4.19)

AT M B

Bpiaiis i #
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-ay = S)('CzCaSq + SzSaSu) +C,Cy

az ==5,C3S, -C2S3Sy

C}(C2(C3Cud5 'Sadq) ’Sz(‘SaSuds +C3dq) + 62C2) ‘S]qus

Pr =
py = Sl(Cz(‘C3Cud5 —Sadq) - Sz('SaSqu +C3dq) +62C2) +C;qu5
p, = S2(-CaCuds ~Sadu) +C2(-S3Suds +Cady) +2,5, +dy

-~ -~ - >, . .
Os versores n, 0, a e o vetor p sao ilustrados na Figura 4.14.

=

Zo

Yo j;————4>xo

Fig. 4.14 - Versores n, 0, a e 0 vetor p.

4.4.4 - MODELO GEOMETRICO INVERSO

0 modelo geometrico inverso & obtido atraves da tecnica men
cionada na secao 4.3.5 e da Equacao 4.8. E necessario mencionar que ao
pre-muttiplicar a. matriz T pelas inversas das matrizes Aﬁ os elementos
de T sdo multiplicados em sua forma simbolica, ou seja, os produtos s3o
todos fungoes das componentes dos versores n, 0, a e do vetor p.

T

T R T
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1 1

A Ts = Ts
(Fii(R)  F,(0)  f1.(3)  Fia (D))
-1 ' flz(ﬁ) flz(a) flz(a) LEP) (3) )
A, T, = (4.20a)
fia(R)  F15(0) F5(3)  fi5 (P)
0 0 0 1
\ ),
onde:
- F13(3) = Sia ~Cia, (4.20b)
fis(P) = S1Ps ~Cy Py - (4.20c)

Sao escolhidas as Equagbes 4.20b e 4.20c para determinar o
angulo 6. Igualando-as a lT533 e 1T53l+ (Equagao 4.18) respectivamente
obtém-se: ’ ‘

Py, - a d5
oy = AN |27 | (4.21)
p a..ds )

z %

0 fato de introduzir um vinculo na movimentacdo do simula
dor de que seu eixo Z (eixo Z, na Figura 4.12) estara sempre na horizon
tal implica que a componente a, seja sempre nula visto que 0S versores
sao escritos no sistema de coordenadas da base XOYOZO. Entrando com essa
condicao nas Equagoes 4.19 fica:

az = ("SzC3 'C253)Sq

Como 64 nao se anula em nenhum ponto da trajetoria (dado

experimental das simulagoes e, alem disso, deve-se evitar que istoocorra
para evitar problemas de indeterminagao), entao:

S;3 =0 (4.22)
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ou seja:
02 = =63 : ,' - - (4.23)
e:
Czz = 1. . : (4.24)
onde:
S,3 = sen(6z2 + 63) e C,3 = cos (6, + 63).
 Temos que:
AEIAEIA;ITS = 3T5
—~ . . _>\
fa(n)  fy (o) fy(a)  f,,(p)
fi () F3,(0)  f3,(8)  fy,(P) |
A31A21A11Ts - 32 ) 32 i 32 ) 32 : (4.25)
fi3(n) f35(0) fi5(a) f33(P)
0 0 0 1 J
onde:
F33(P) = -S23(Capz + S1Py) +Cas(ps -di) +a2Ss (4.26)

igualando a Equacao 4.26 acima ao elemento correspondente da matriz 3T5
(Equacao 4.17), temos:

faa(E) = dy

e, valendo-se das Equagoes 4.22 a 4.24, obtem-se:

dq+d1-pz

Ss = ” (4.27)
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Dado que:

i
- -
3]

AL AT AL TAYY TS

AVATTA A T = (4.28)

onde:

fkl(g) =0
N o L :
f“(p) = Cq’[czagclpx + 'Slpy)—a2C3 + st(pz - dl) )

N ' ‘
+Sq(—81px + Clpyj (4.29)

e de forma analogo a anterior:

S.(-S,p..+ C.p,)
- 1 4 1 - T1fy
Cs = -Tz— [ Clpx + S1py + Cs J (4-30)
e baseado nas Equagoes 4.27 e 4.30:
6, = ATAN2(S,,C,) . (4.31)

Retomando a Equagao 4.25, calculando o termo f,,(n) e igualando ao termo

3 -
correspondente de T, (Equagao 4.17), temos:

S, = -C

. ,3(Ca, + Slay) - S,,a,

17°x

Sy = -Ciap - Sygy (4.32)
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A primeira das Equagoes 4.20 nos forneqe o valor de C,:

C, = Ciay -S,3; = } (4.33)
As Equaéaes 4.32 a 4.33 fornecem:

8y = ATAN2(S.,Cy) | | | (4.34)

Calculando os termos f,,(n) e f,,(0) sao obtidas as expressoes para Sg e
e C; igualando-os aos elementos correspondentes da matriz “TS:

fuz() = S;5(Chng + S1ny) - €5z = S
Sy = -n T (4.35)
fu2(0) = $,5(Cio5 + S,0.) - €30, = Cy

s = -0 (4.36)

65 = ATAN2( -n,, -0,) Co (4.37)
As Equagoes 4.21, 4.23, 4.27, 4.30, e 4.31. a 4.37 consti"
tuem, entao, o modelo geométrico inverso. E importante notar que a fungao
ATAN2 do FORTRAN IV aparece nas expressoes porque deve ser usada sempre
que possivel para evitar problemas na determinagao dos angulos.

4.4.5 - DETERMINACAO DA TRAJETORIA

4.4.5.1 - POSICAO CARTESIANA

A determinagao da trajetoria consiste em obter uma curvano
espago que devera ser seguida pela extremidade luminosa do simulador so
lar e que seja compativel com as caracteristicas do manipulador.




~de uma forma que aparegam explicitamente S,; e Ca3

S,3 =0

Py

Px

Py
Pz

Pz

e

I

"

1
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Retomando as Equacoes do modelo geometrico e manipulando-as

C23 = 1, temos:

C,(-C,3Cyds -S,3d, + 2,C,) ~S,C,ds
a,C,C, —slk

Sl(;C;;qus -S,.d, + a,C,) + Cltkd5
a,5,C, + Cy,

—523$kd5 + C,,d, + 2,5, +d,

d, +d, + aZS?

Ci(C25CuC5 + 523555 - $,S,Ce

C14Cs

S,(C“Ckc5 +5,,S:) + C,S,Cq

S14Cs

S,3C,Cs - C,3Ss

- S¢

C1(S,3C5 - C,5C,Ss) + S,S,S;

- C14Ss

$,(S,3C5 - €,3C,Ss) - C;S,Ss

-S..S

14%5

e relembrando

que

.38)

.39)

.40)

41y

.42)

.43)

.44)

.45)
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0, = - Cs ~ (4.46)
az = - €,C,,S, - S,C,
a, = - Sy, " - (4.47)
a, = - S,C,;S, + C,C, ?
a, = Cis | . | (4.48)

a, = - S,5S,

ag = 0

Seja 6 um escalar dado pela distancia entre o ponto lumino

1 PIYATAS VISR Rt e T O I TSR

so do simulador solar ao centro da mesa, associado ao vetor p (veja Figu
ra 4.15). Seja S o vetor que vai da base ao ponto correspondente ao cen
tro do simulador dinamico de 3 eixos. Chamando de B o espacamento entre
a mesa e o robo podemos expressar o vetor B funcao dos parametros a e B.
A Figura 4.14 ilustra estes vetores e o espagémento B.




- 84 -

>

Fig. 4.15 - Vetores p, S e p.

Escrevendo estes vetores no sistema de coordenadas da base (Figura 4.14):

= --8cosBsenai + ScosBcosaj + 8senBk

oY
1

n{
!

= BT + d,k
e, desta forma:

-5
S

-5
+p

(B-&cosBsena) i+ 6c058c05a3 + (d, + &senR)

oY
n

k

(4.49)

(4.50)

(4.51)




- 85 -

L]

As Equagoes 4.38, 4.39 e 4.40 tambem definem o vetor ﬁ,porém,escrito em
funcao das caracteristicas geometricas do manipulador:

P = (3,008, +a,d)T + (a,5,C, + a,dg)d + (d; + d, + a,5,)k
(4.52)

Escrevendo o modulo do vetor dado pela Equagao 4.52 e lem

brando que baseado nas Equagoes 4.47 e 4.48:
a2 +a2=1 | | | (4.53)

. chega-se a:

. L
|E' = /a%+2a2C2d5(C1ax+slay)+2a232(d1+dq)+d§+(d1+dq)2

(4.54)

Temos que (Equagoes 4.23 a 4.30):

: S.(-S,p, + C,p,)
1 ) 4 1Pz 1Py
2 a, ,Clpa:*Slpy + C -

4

colocando a expressao acima em fungao de Ci, e S, e substituindo as Equa
coes 4.47 e 4.48, resulta em:

" ap_ - a.p
c o= yxr 7y (4.55)

2 a Cq

Retomando a Equagao 4.27 e atraves de 4.40:

Ssenp - d : ‘
Sz = . _ . (4.56)

a:z

Considerando as Equagoes 4.55 e 4.56 e as re]aéaes:

p, --a d;

§, =4 ¥ (4.57)

d

5

LT N A T

gitieipad:
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C, =" (4.58)

as equacoes 4.33, 4.47 e 4.48 e os valores das componentes do vetor E da
~dos pela Fquacao 4.51 substituidos na Equacao 4.54 chega-se a:

Ipl=v 28(senB(d,+d, ) +cosp(cosaayd;-senna,dg))+ai+d2-d2-d2+2Bd a,

(4.59)

Uma outra forma de obter o valor do modulo deste vetor e
atraves da Equacao 4.51, que fornece: .

. - ' | .
Ipl =¢/;2+26 (—BcosBsena+dlsenB)+B?+df (4.60)

Igualando as Equacoes 4.59 e 4.60 obtem-se a expressao que
fornece a distancia de iluminacao em cada ponto da trajetoria em funcao
da trajetoria e das caracteristicas geometricas do manipulador:

§°-26 (senBd, + BsenacosB) + B” -a,-d.+d’-2Bdsa, = 0 (4.61)

A Equagao 4.61 doravante sera chamada de Equagao de Ilumina
gEo.e fornecera duas distancias de iluminagao para cada ponto da trajeto
ria.

Expressando a Equacao de Iluminagao na forma:
a6 + b+ c=0 (4.62)

que tem como solugoes:

b+ /b2 -dac |

! 2a

. /2 I '
§, =-—b= /b -dac (4.63)

2 2a
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onde &, sera sempre a menor distancia, pois -b & um valor positivo maior
do que o radical e a tambem € positivo. Assim &, sera sempre a adotada em

todos os pontos.

Para que se obtenha em cada ponto o valor dos anculos das
juntas @ necessario que se conheca as componentes dos versores n, 0, e a
e o vetor P. 0 vetor P & determinado uma vez conhecida a distanciadeilu

minagao § e € dado pela Equacao 4.51.

Em relacao aos versores n, 0 e a acontece uma manobra de

capotamento do simulador solar motivado pela sua assimetria que consiste

em uma rotacao em torno do eixo Z, seguida de uma rotagao em torno do ei **

~xo Z, (Figura 4.13) fazendo com que, olhando o plano ZOYO, o ponto lumi
noso que estava iluminando a direita do manipulador mecanico passe a ilu
minar a esquerda do mesmo e assim a simulagao possa continuar.Isto ocasio
na a mudanca de pbsigéo dos versores. Expressando-os em relagao as varia
veis o e B havera mudancas de sinal nas equagoes que expressam 0S Verso
res, uma.vez que 0s sistemas de referéncia que definem os angulos sao di
ferentes. Isto faz com que seja preciso determinar estes sinais em cada
‘ponto. A posicao dos versores e ilustrada na Figura 4.16.

Fig. 4.16 - Versores n, 0 e a ao Tongo da simulacao.



Na Tabela 4.3 s3c mostradss o5 angulos o e B definidos em velagao aos ei
X0S XsYsZs nas regioes I, II, IIIl e IV que aparecem na Figura 4.15.
TABELA 4.3
ANGULOS o E 8 AD LONGO DA SIMULACAO DE UMA DRBITA
REGIAD -
N | 111 IV
ANGULO + ' ’
a 0 < a <90°| >90° >90° |0 < o <90°
B >0 >0 <0 <0

Com base na Figura 4.15 e na Tabela 4.3 pode-se, entao de
terminar o0s valores das componentes dos versores, o que e ilustradonaTa
bela 4.4.

TABELA 4.4

COMPONENTES DOS VERSORES n, o Fa

REGIAOD -

COMPONENTE + b i v
Ny ‘'senosenf |-senasenf |-senasenf senaseng
Ny ~-cosasenp | cosasenp | cosaseng | -cosasenf
n, cosB -CcoSsRB -cosB cos8
0, Senacosf | Senacosf | Senacosp Senacosp
Oy -COSQCOSB | -COSACOSP |-COSaCOSB | ~COSUCOSRB
Oz ~senf -senp -seng -seng
a. cosa -Cosa -Cosa cosa
ay sena -sena -seng, sena
az 10 0 0 ' 0

IR PP

(Hons diardat e
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_ Retomando a Equagao 4.61 pode-se obter, para uma dada geome
tria, os limites de a e 8 que podem ser simulados. O limite inferiore su
perior para simulacao do angulo B e obtido fazendo-se a = 90°, pois 0 Sol
atinge sua posicac mais aita e mais baixa neste ponto (Figura 3.10), im
pondo que a Equacao 4.63 tenha solucao real chega-se a uma equagSoquedg
fine estes limites. Esta formulacao e apresentada a seguir. Para que a
Equacao 4.61 tenha so1ug50‘rea1: |

b? - dac > 0 dksenB+Bc_osB—/B2 -a2+dZ+d? >0
Fazendo: d, = acosé
| B = asen6

e resolvendo para a e 6 vem:

B - Bz—az+dz+d§
)+ sen ' ‘ (4.64)
d 2, 2
4 : B“+d,

onde para a segunda parcela obtem-se dois angulos, gerando, .entao R

e B ..
min
B = 0, pois e neste ponto que o Sol atinge o maior a (Figura 3.10),resul

B = -tan™ " (

max
Procedimento analogo pode ser feito para o onde, na Equacao 4.61

tando pelo mesmo procedimento (A >0 na Equacao 4.61):

2 2
az—dq

cosa = — ' (4.65)

a.
+

Porém, a equagao acima so tem sentido fisico se a soma do tamanho do bra
¢o com a distancia centro do punho ao ponto luminoso for menor do que o
espagcamento B entre a mesa e a base do robo. Isto ocorre no caso que foi
testado no Capitulo 5.
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4.4,5.2 - VELOCIDADE CARTESIANA

A velocidade cartesiana na extremidade luminosa do simula
obtida derivando-se as componentes do vetor p (Equagao 4.51)

0\

dor sclar

em relacao ao tempo, resultando em:

=
1

- ScosBsena + SRsenBsena - S0COSBCOSA

X
by = ScosBcosa - §BsenBcosa - SacosBsenc ) : _ (4.66)
ﬁz = 8senB + S8B8cosB

A introdugao do parametro & acontece porque a distancia de iluminagao va
ria, e € obtido como se segue. Escrevendo-se a Equagao 4.63 de uma outra

forma:
§=f, - /f, -f, | S C(4.67)
onde:
f, = d,seng + BcosBsena
2
f = 1 : : (4.68)
f, = B® -a> + d. + d? - 2Bd XRlcosa

onde XR1 e um fator que vai depender das regivces I a IV.Derivando a Equa

cao 4.67 vem:
5= %1 o fa -y ' (4.69)
2' fz - f3 ‘
onde:

-%1 = o BcosBcosa + édb | _ (4.70)
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db = d, cosB - BsenBsena ’ (4.70a)

f, = 2f f o ‘ . “(4.71)

f, = 24Bd XR1senc (4.72)
4.4.5.3 ~ ACELERACAD CARTESIANA

~ A aceleragao cartesiana do ponto luminoso do simulador so
lar e obtida atraves da derivada temporal das Equagoes 4.66:

Z&écosBcosa + Z&éésenBcosa

P = - & ScosBcosa -
+ &*scosBsena + éésenBsena + 2éééenBsena
+ B*scospsena - ScosBsena
|
ﬁy = - ddcosBsena - 2o8cosBsena + 2aBdsenPsenasenc ;
- & 8cosBcosa - BSsenBcosa - 2B8senBcosc (4.73)
-.é26c058c05a + ScosBeosa
p, = SsenB + 26Bcos + GBCOSB - Gé

E de forma analoga a anterior:

L 2(F, - FO(F, - F) - (F, - )
6 =f -—2 2 y r (4.74)
4(f2 - fa) 2
onde:
%l = é db - ézfl -Z&BBsen8c05a4&BcosBCOSu-dZBcosBsena
f =_2(ff + f f) (4.75)

et 3
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£, = 242 Bd ;XR1cosa

4.4.6 - JACOBIANO

Retomando a Equacao 4.9 o vetor {y} e dado por:

Yy
{y} = J P ' (4.76)

-y

Paralobter o Jacobiano e necessario, entao, derivar as ex
pressoes que definem as componentes do vetor acima e que sac funcoes das
coordenadas das juntas. As expressoes de P, py-e P, ja foram obtidas
(Equagoes 4.38, 4.39 e 4.40) e as expressoes de o sao obtidas baseadasna
Tabela 4.4, nas Equacgoes 4.43, 4.46, 4.47 e 4.48 e reportando a Figura
4.15.

Na regiao I (Tabela 4.4):

[ <q
8 = ATAN? [Se”BJ = ATANZ { z ]
COSB nz

e em relagao a coordenada das juntas (Equagoes 4.43 e 4.46):

>
I
1
wm
w

resultando em:

C
B = ATANZ [ ° ] (4.77)
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-

E de forma identica a anterior:

a
_ sena| _ [ 14
o = ATANZ [CBE&] = ATANZ2 | 3 ]
\ woJ

porem:

a =0C

y 14

a_ = =S

X 14

‘e,desta forma:

C
o = ATAN2 ( e ]

Na regiao II:

| - ]
. seng| _ z
B = ATAN2 {EEEEJ ATAN2 l =
. ) Cs
B = ATAN2
Ss
r : ~-d
o = ATAN2 Se”a} - AN [—Y ]
cosa -a
L (=
-C
a = ATAN2 et ]

Na.regiEoiIII:

=0
B = ATANZ [Se”B = ATANZ | —
{ 2

(4.78)

(4.79)

.(4.80)
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| y
o = ATAN2 [Se”“] = ATAN2 [ = }
: Feor

cosa
o que resulta nas Equacoes 4.79 e 4.80.

Na regiao IV:

( -0
_ senf| _ J
B = ATANZ2 COSB] = ATAN? [ ) J
( ‘a
o = ATAN2 sena = ATAN2 |2
cosaJ \ a,

"o que'resulta nas Equacgoes 4.77 e 4.78.

Derivando as Expressoes 4.38, 4.39 e 4.40, vem:

©
i

6,(-a,5,C, -d.,C,C, + d.5,S,) + 8,(-3,C,S,)

57174

6,(d.S,S, -d.c c,)

57174 57174

4

p =6, (a,C,C, -d.S,C

27172 517y

5 -a,C,0,

e
t

- E, da mesma forma derivando as Expressoes 4.77 a 4.80, temos
~gioes I e IV:

- Ciy
L [tan-l( )]

dt ; ’Slg .
@ =6, +8,
_d -1 5
B = T [tan (— : )]
B = 6,

- (4.81)

- dsclsu) + 82(—a25152) + 94("dssicu) (4.82)

(4.83)

para .as re

(4.84)

(4.85)

Salpcrirbonior Ik ot

ol




- 05 -

>

E da mesma forma para as regioes II e III:

fo X
tl
‘o.
—_—
ct
o)l
=S
I
—~
w
v v
g
—

(4.86)

Portanto, apenas o sinal de B vai mudar nas regioes I-1V e

II-II1 ao longo da simulacao de uma orbita.

Escrevendo o Jacobiano baseado no conceito definido na se
cao 4.3.6 podemos escrever:

J = | Js1 s Jas Jdaw dgs | (4.87)

onde:
Jiy = -2,5,C, + d5(515u -CLCH)

Jy, = -3,C,S,

P ot e
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J,. = d.(S,S, -C,C.)

J,, = a,C,C, ~d.(5,C, + C,S,)

21 2v1v2

- J,, = =3,5,S,
J,, = 0 . | (4.88)
J,, = —dsslc |
J,s =Jd,;,, =9,, =0
J,, = -a,C,

coes
4.88

34 35 42 L3

53

1 para regioes I e IV ou -1 para as resioes Il e III.

o
3]
3.}

1

A derivada do Jacobiano, necessaria a obtengao das acelera

angulares das juntas, e obtida simplesmente derivando as Equagoes

em relacao ao tempo, o que resulta em:

Jy, = 6,(-2,0,5,+d,C,S,+dS,C, )+8,a,5,5,%6, (d.S,5,+d4:C,S,)
JIZ = elaZSlSZ- eZaZClCZ
J,=0 (4.89)

T BT
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J . = 6,(d.C,S,+d.5 C)+6,(d S C+ d.CS,)

ST 174 5714 571 4 ST1 4

Jay = él(-aZSICZ-d5C1C4+ dsS1Su)’ézazclsz+éu(dsslsu"dsclcu)

J,, = -6,a,C,S,-0,a,5,C,

J,, = 8,(~d,C,C,+d,5 S, )46, (-d.C C,+d S S;)

25 31 32
J33 = 83a253
Ja =35 = dy = dy, =45 = dyy = Jys Js; = 0

52 53 54 55

~ 0s resultados obtidos nesse capitulo sao utilizados paraas
simulacoes cinematica edinamica do posicionador, que sao feitas no capi

tulo seguinte.




CAPTTULO 5

SIMULACAO DO MODELO DINAMICO

5.1 - 0 MODELO DINAMICO

A dinamica dos manipuladores mecanicos tem sido tema de mui
tos trabalhos recentes em robotica. A importincia do uso do modelo dina
mico & a sua utilizagao em simulagao, realimentacao da malha de controle
e analise do manipulador. Ele fornece os esforgos/torqhes a serem desen
volvidos pelos atuadores das juntas uma vez conhecidos os parametros ci
nematicos de uma certa trajetoria. Quando se tem um robo ja projetado e
construido, um modelo dinamico preciso viabiliza ou nao uma determinada
tarefa a ser realizada, atraves da simulacao, verificando se os torques/
esforgos estao dentro da capacidade dos atuadores. Isto significa consi
derar efeitos de flexibilidade, histerese nos atuadores e o efeito do a
trito viscoso (Good et alii, 1985), alem da dinamica de corpo rigido que
sera descrita neste capitulo. Na realimentacdo da malha de controle,o mo
delo dinamico € usado para computar os esforcos/torques de referencia.
("set points") e, baseado no modelo dos atuadores, pode-se analisar a va
lidade da estrategia de controle. Na analise, o projetista entra com as
caracteristicas do manipulador e, atraves da simulagao emmovimentos pre-
programados considerados criticos, pode especificar atuadores e verificar
a resistencia mecanica das estruturas do prototipo. No presente trabalho
esse modelo sera utilizado com o fim de permitir estimar os torques neces
sarios as simulagoes no teste dinamico mencionado na secao 2.1 atraves
das motivacgoes da segao 2.3 e do posicionamento comandado em « e B para
dois pontos diferentes durante um certo intervalo de tempo e, desta for
ma, permitir a escolha de atuadores e dimensionamento de estruturas na fa
se de projeto detalhado. |

A equagao geral de movimento angular de um manipulador me
canico rigido & dada por: '

I(CI).C.I + VE{ + f((.h(.]j:q; i: j=]929--'9n) + g(q) =T (5.])
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onde:
I(q) - Matriz de inércia.
n - Numero de juntas.

V - Matriz de atrito viscoso.

f(éidj, q) - Vetor definindo termos de Coriolis e termos centrifugos.

g(q) Vetor que define os termos de g}avidade.

T = Vetor de momentos generalizados de entrada.

Nota-se que o valor dos torques fornecidos as juntas e dependente de qua
~tro termos. No primeiro termo aparecem as inercias efetivas e de acopla
mento entre as juntas. No segundo termo aparecem as forgas de atrito vis
coso onde geralmente os termos sao funcao da temperatura do Tubrificante,
etc. No terceiro termo aparecem os termos de Coriolis (qiqj) e termos cen
trifugos (é? ou d;). 0 quarto termo da equacao geral de movimentoé&o tor
que aplicado a junta para vencer as forcas externas onde sera considerada
somente a gravidade, o que & um procedimento usual em robotica.

Para obter os torques da Equagao 5.1 existem diversas abor
dagens disponiveis na literatura (Hollerbach, 1980) que podem ser dividi
das em dois grupos: o primeiro baseado nas equacoes de Newton-Euler e o
segundo baseado nas equagoes de Lagrange para escrever as equagoes de mo
vimento. De um modo geral as tecnicas que utilizam a formulagao de Lagran
ge sao computacionalmente mais custosas devido ao fato de envolver muitas
operacbes matriciais (o tempo de computacdo pode ser diminuTdo com 0 uso
de processadores vetoriais); por outro lado, esta formulacao e mais dire
ta. Hollerbach (1980) faz uma comparacao da eficiencia computacional das
varias tecnicas que podem ser utilizadas: a formulagao recursiva de
Newton-Euler & a mais eficiente com o tempo computacional variando linear
mente com o numero de graus de liberdade do manipulador (Brady et alii,
1982). 0 aspecto de tempo real de computagao do modelo = dinamico

[

e s b

;
i
H




- 101 -

o

. fundamental devido a sua utilizacao dentro da malha de controle.Um outro
ponto e a complexidade das equacgoes da fdrmu]agéo de Lagrange quando se
tem manipuladores com mais de tres graus de liberdade. A formulagao de
Lagrange e aplicada para cada elemento por (Luh et alii, 1980):

n J T]
T = j; ‘kzl jkIﬂj Ji J S
ERER LI R
Fo kST mes [ Jkm'g"gi qmqu j=i 9 IV d
{
i=1,2 .,N (5.2)
onde:
Tr‘~ Operador tragoida matriz.
ii - Forga genera]jzada de entrada na-junta i.
mj y Massa do elemento .
ii - Vetor descrevendo o CM do elemento J com relacao ao j-esimo sis

tema de coordenadas.

§T - Vetor de aceleracao gravitacional em uma base ao nivel do mar.
g ..

Ij - Matriz de inercia para o elemento J.

U.

Sk e Ujk - Matrizes 4 x 4 que transformam vetores ematrizes entre

_0s varios sistemas de coordenadas das juntas.
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0 operador trago (Tr) que aparece na Equagao 5.2 e a complexidade das ma
trizes U (sihi]ares.as matrizes A e T mencionadas no Capitulo 4) consti
tuem a razao da complicada manipulagao do sistema de equagoes de formula
cao de Lagrange (Luh et alii, 1980). )

No presente trabalho e utilizada a formulagao Newton-Euler
recursiva obtida por Luh et alii (1980) que pode ser aplicada aos elemen
tos sequencialmente. As equacoes deNewton-Eu]er foram?ab]icadas,anteriqg

mente, aos elementos em cadeia aberta de satelites por Hooker eMargulies

(1965). 0 processo envolve a transformacao sucessiva das velocidades e
aceleragcoes da base do manipulador a garra, elemento a elemento  usando
as relagoes de sistemas de coordenadas moveis. As forcas e momentos sao
~transformados da garra para a base para obter os torques nas juntas.

5.2 - FORMULACAQ DE.NEHTON~EULER RECURSIVA

5.2.1 - COORDENADAS MOVEIS

Sejam tres sistemas de coordenadas conforme  ilustrado na
Figura 5.1.

5.1 - Relagoes entre tres sistemas de coordenadas.

Cr A

TR R PR

AR R AR
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Estes sistemas de coordenadas sao atribuidos aos elementos conforme as
convencoes da Secao 4.3.2 e, desta maneira, movem junto comos:.elementos.
0 sistema de coordenadas da base (XOYOZO) e fixado ao elemento 0 com ori
gem em 0, o sistema Xiyizi esta fixado ao elemento i com origem em o* e

. . L.
X1+1Y1+1 i+1 - > -
calizada pelo vetor r relativo a origem o ou pelo vetor s relativoaori

fixado ao elemento i+1 com origem o’. Desta forma, o> e 1lo

gem o*. Conforme ilustrado na Figura 5.1 estes vetores sao relacionados

por:

>
r =

S+e (5.3)

-> -> . - . .
Chamando de Vo © Wes respectivamente, as velocidades :1Tinear

e angular do sistema de coordenadas XiYizi em relacao a base XOYOZO, a
Z

velocidade do sistema de coordenadas Xi+4Yi+1'i+1 com relacao a baseeda

do por:

—r__d*'s > > > .
Ve T g W, XS 4V, | (5.4)

d* /dt representa derivada temporal com relagao a um sistema de coordena
das movel X YiZoo A aceleracao linear e dada por:

. 2 .
> d* s > > > > >
V., = ——+w, XS+ 2w X | — +w x {w, X

r dt e e dt| " Te. (5.5)

onde o terceiro e o quarto termo representam, respectivamente, a acelera
cao de Coriolis e centrifuga.

. -> -+ . .
Sejam w,. e w. a velocidade angular do sistema de coordena

r
das X1+1Y1+]Zi+] com relacao, respectivamente, aos sistemas XOYOZ0 e
X.Y.Z. , entao:
111
-> > ->
L, =0, + 0 (5.6)
50055
W, =W, +w (5.7)
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mas:
. d*o : :
> S - > .
we = m +wg oW : . (5.8)

desta forma, a Equagao 5.7 fica:

. . d*m _
> > S o >
w, = wg + e T, X W (5.9)

As Equacoes 5.4, 5.5, 5.6 e 5.9 sao as relacoes basicas para velocidades
e aceleracoes entre os elementos e a base do manipulador.

5.2.2 - CINEMATICA DOS ELEMENTOS

Os sistemas de coordenadas sao atribuidos aos elentos,onde
_ ii, 91 e 21 sao definidos como versores unitarios. Em relagao aos siste

mas de coordenadas Xiyizi e X1-+71Y1.+121.+1 pode-se dizer que:
- 5 - - - - - -
= . = - = . = - . O
Vie V1+1’ Ve Vis Wp Wi, Yo T U5 (5.10)

Como todas as juntas do manipulador em questao sao rotacio
najs as equacoes obtidas sao validas para este tipo de junta.

Desde que um movimento angular do elemento i+1 € em torno
do eixo Zi’ entao:

-> -
5, = as, 2, (5.11)

onde q... € a magnitude da velocidade angular do elemento i+1.com relagao

a X.Y.Z.. Desta forma:
i 97

—)
d*w

S _ & = - ‘
Frad 4412 (5.12)
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Combinando as EquagGes 5.6, 5.9, 5.11 e 5.12, vem:

> > e - . .

Wipy = W5 ¥ Q5,,24 _ : (5.13)
505 s 14
Wigy T 05 ¥ A4y, 25 0 X (44,,25) (5.14)

A velocidade e aceleracao linear podem ser obtidas atraves das Equacoes
5.4 e 5.5. Fazendo:

- > * : ' ’

S = Piy, | ) (5.15)

x5 .~ . et : -
onde p1.+1 e a posicao da origem do:sistema de coordenadas ”Xi+rYi+rZi+1’

que € atribuido ao elemento i+1, relativo a origem de X;Y;Z;. Como a jun
ta entre os elementos i+l e i e rotacional o sistema de coordenadas i+1
tem uma velocidade angular we em relagao .a xivizi e, desta forma:

*r - . .

s .3 xp.* | (5.16)

s _ S % > > >
dt dt X Piyy *og X (0g X pip) (5.17)

Combinando as Equagoes 5.6, 5.10, 5.15 e 5.16 e substituindo-as em 5.4,
resulta:

<V

-> > % >
. = w. Xp. .
1+1 “ih p1+1 * v1 (5.18)

Usando as Equagoes 5.6, 5.8, 5.10, 5.16, 5.17,e as propriedades do triplo
produto vetorial:

(a xB) x ¢ =B. (3.3) - 3.(B.9)
ax (Bx?% =B. (3.9 - ¢.(3.B)
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a Equacao 5.5 pode ser reescrita resultando em:

> _—; > % - > > % 5
Vigr T Wi X Py Y 04 X'(wi+1 X pi+x) Yy (5.19) :
As Equacoes 5.13, 5.14, 5.18, e 5.19 fornecem as relagoes :

recursivas das velocidades e aceleracoes entre os elementos i e i+1.
5.2.3 - EQUACOES DE MOVIMENTO PARA MANIPULADORES ;
Seqguindo a formulacao desenvolvida em Luh et alii = (1980), :
sejam: . f
m; - Massa total do elemento 1. 1
Fi-— Posicao do centro de massa do elemento i com relagcao as coorde é
- b

nadas da base.
F. --Vetor forca externa total exercida no elemento i.

N. - Vetor momento externo total exercido no elemento i, em relacao
ao CM do elemento.

Ii - Matriz de inercia do eTemento i em torno do centro de massa em ?
XOYOZO. :

> d(m; v ) . :
5. d(I; o) . : ' i
_ 1 17 > - -> ’

Ni =t Iiwi +w; X (Iiwi) . (5.21)

.

onde 51 e 51 podem ser computados pelas Equagoes 5.13 e 5.14. A acelera ‘ ]
cao da gravidade esta incluida em Vi, a aceleragdo linear do centro de '
massa do elemento i. A velocidade e aceleracao linear virtuais do centro
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de massa do elemento i (Vi e Vi) podem ser obtidas atraves das Equagoes

RArtsaiald can it

5.4 e 5.5 como se segue. Considere o elemento i sozinho conforme o ilus
trado na Figura 5.2. Seja o’ um ponto situado no centro de massa do ele

> > % - -

mento i. Pela convencao mostrada na Figura 5.7, Bi—x’ Pi» Py 5 15 € Sy
559 definidos e ilustrados na Figura 5.2. Desta forma, para computar Vi
e Vi atraves das Equagoes 5.4 e 5.5 basta substituirg’por §ive.? por Fi' ;
As origens o, 0> e 0" sdo0 definidas para os mesmos sistemas mencionados
na Figura 5.1. Vimos que Vr'e Vr nas Equ§g6es 5.4 e 5.5 sao a velocidade ;
e aceleracio linear de r (definido na Figura 5.1) com relagao as coorde .

nadas da base. 0 equivalente na Figura 5.2 sdao a velocidade e aceleragao

linear de Fi com relagao as coordenadas da base.

ELEMENTO |

a-ORIGEM DE Xi_1 yi_izi_i

-Fig. 5.2 - Forgas e momentos exercidos no elemento i.
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i Desta forma, V  deve ser substituido na Equacdo 5.4 por v,
e Vr na Equag@o 5.5 deve ser substiyuido por V{. Baseado na Equagao 5.10

-+ > > > > .
substitui-se Ve POY Vi, w, POY ws, w, POr w; notando que:

*

d si ‘ : -
=0 ' 5.
R | ( )
a5, ~
1= (5.23)
dt? ~ _

pois o sistema de coordenadas X.Y.Z. e 51 sao fixos no elemento i. Conse

quentemente 5.4 e 5.5 resultam em:
Vi = w. X 5.+ Vs : (5.24)
Vo= x S+ b x (B x§5) 4V o (5.25)

N
" A forca externa total Fi e 0s “momentos Ni sao aqueles exer
cidos no elemento i pela gravidade e pelos elementos i-1.e i+1. Com rela

cao a Figura 5.2, sejam:

>

fi - forca exercida no elemento i pelo elemente i-1.

> . . .
n; - momento exercido no elemento i pelo elemento i-1.

Ent3do, atraves do equilibrio dinamico em cada elemento

obtem-se as seguintes relagoes recursivas:

. ->

Try) X T Py o py) x gy

V¥

N, = n. - n, +

1 1 1+1 1

i+

onde: ZCM. e a aceleracao linear do CM.




- 109 -

-

Deve ser observado que estas equacoes so valem para os momentos calcula

dos nos CM dos elementos, porque a forca peso so esta sendo Tevada em con
>

ta na parcela Vi

Pela Figura 5.2 temos que:

Desta forma ﬁi resulta em:

> > >
N, = n; - n

3 +(py - Ty) x By - Bl x 3 (5.27)

41 i 1 41

As Equacoes 5.26 e 5.27 fornecem as relacoes recursivas:

¥i - ¥1+1 * ?i : (5.28)

> -> >k . > -~ > :
N, =n.,  +p;x .o+ (p? +5.) X Fi + N, (5.29)

Para manipuladores com n juntas e n+l elementos ¢n+1 e ﬁn+1 sao,respecti
vamente, as forcas e momentos exercidos be]a garra (elemento n) sobre um
objeto externo. Pelas convencoes descritas na secao 4.2.3 uma junta rota
cional gira q; radianos nas coordenadas ©i_\Yi_,25., em torno do eixo

Z{_l. Por esta razao o torque de entrada na junta e a projegao de ;1 em

>

Bi_y- Desta forma:

T. = n, =, (5.30)
T - >
onde: n,” eo vetor n; transposto.

As equagoes de movimento para um manipulador com n Jjuntas
e n+] elementos consistem das Equacoes 5.13 e 5.14, 5.18 a 5.21, e 5.28
5.30 para i = 0, 1, 2 ...,n. Note-se que mo e &o sao a velocidade e ace
leracao angular da base enquanto v, © Qo sao a velocidade e aceleragao 1i
near da base.
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Se a base € fixa.logo o elemento Q¢ estacionékio:wo = w,=0
e v, = 0. Entretanto, para incluir a gravidade nas equagoes de movimento,
v, & definido como: '

o .
= 0 (5.31)
9,80665 m/s”

<t

onde o ltimo termo se refere a aceleracao da gravidade no nivel do mar.

Com isso o valor dado pela relagao 5.31 sera adicionado a cada aceleragao
> .

dos elementos e, assim a cada forca Fi atuante em cada elemento atraves

da Equagao 5.20.

5.3 - ESQUEMA COMPUTACIONAL

As equacdes de movimento obtidas na Secao 5.2 sao referen
ciadas ao sistema de coordenadas da base. A matriz de inércia L e depen
dente da orientagao do elemento i, que esta variando. Desta forma, o cal
culo dos torques torna-se muito complicado alem do inconveniente de ne
cessitar de uma transformacao para obter o torque fornéc%do a junta. Uma
tecnica mais eficiente para computar as forgas e os torques de entrada e
referenciar a dinamica de cada elemento ao seu proprio sistema de coorde
nadas tal como segue.

i : '

Seja Ai_1 uma matriz 3 x 3 que transforma qualquer vetor com
relacao ao sistema de coordenadas x1Y125 para um novo sistema cujos eixos
sao paralelos a X. Y. Z.

o Tisr -7
Ja, uma rotagao pura. Desta forma:

,» Mas sua origem e a mesma de XiYizi’ ou se

i__ 1,2 j '
Ay = AT AL (5.32)

Desde que cada sistema de coordenadas e ortonormal, entao:

i-1 i-1

[Ai ]'1 - [AT ]T = plm (5.33)
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Em vez de calcular w , etc. deve-se calcular

. . VYN
i+1? i+
° 4. p° .., etc. que sao as decomposicoes dos vetores .
i1+ i+ i : i+1
no sistema de coordenadas dos elementos. A transformagao desses ve

w e

w.
1+1

tores economiza o esforgo computacional que seria gasto na transformagao

das matrizes de inercia. Desta forma, o conjunto completo de equacgoes fi

ca:
A?+1ai+1 =_A3+1 (A? ;i * Zoéi+z) | | ‘ (5.34)
A?+1ii+1 - }+1 A? ;1 T 2% 0 (A? 315 X (Zoéi;l)J <5'35)
onde: ‘
0
z, = |0 : | (5.36)
1
A?+f71+1 - (A?+1$1;1) X (A?+131:1) % A2+1(A?71) (5.37)
?+1;1+1 = ?+131+1) x| ?+151:1) + ?+1$1+1)
X [(A?+1$1+1) X (A?+151:1)]'+A:;1§A?%1} ' (5.38)
AL By o= myAd 51. | ~ (5.39)
AT, = (A?IiA;)(A?ii) (A28, )X[(A?IiA;)(A?aj) (5.40)

O . Lo : : '
onde A;I.A e a matriz de inercia do elemento i em torno do sem CM,refe

renciado as proprias coordenadas NP

0~ 0> 0 - 0
Aivi (A1“H ) X (Ai Si) + Aivi (5.41)

0~ = . . - .
onde Aisi e o CM do elemento i referenciado a suas proprias coordenadas

LY.+
i¥i%4




0~ _ o—’» 0=~ O~ 0:*
Aiv] (Aiuﬁ ) X (Ai$1) + (A1“H ) x | (A ; ) X (Aisi))-+A] Vs '
(5.42)
O~> _ ]’+l 0 > ) o -
At = A (A fi) A Ry (5.43)
02 _ . ,ih o > 0 % o 2
A =R M T Ry Py ) X (Ai+1fi+1)]
0> % 0= 0F oy
+ (Ai Py + Aisi) X (Ai Fi ) + Ai Ni (5.44)
_ (o] T,.1+1 45
Ty o= (An) (A 5) (5.45)

Note-se que para os parametros entre dois elementos definido  conforme as
convencoes da Figura 5.3, obtem-se:

Fig. 5.3 - Parametros relacionando elementos adjacentes. ‘
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. - . . . send.
cose] cosa; sene1 sena; e 61

V= ) ] . - . . ‘ 5.
A1_1 sene1 cosa cose] sena, cose] (5.46)
0 sena; cosa;
a.
j
0 > * V
AL p. = r.senao. : 5.47
i Py i i _ ' (, )
[ r.cosa,

5.4 - ALGORITMO COMPUTACIONAL

A formulacao apresentada nas secoes 5.2 e 5.3 permite que
se obtenha os torques via computador atraves da implementacao do algoritmo
que se segue. .

Sao constantes do programa n, o numero dejuntas,wo= W= 0,

Vo = 0 (conforme o estabelecido na Segao 5.3), 00 e z, que sao dados por:
0
9.80665 m/s 1

As variaveis pertinentes as juntas sao ;s 955 9 para i =1, 2....n. As
> >

> >
n

- - - bl . —+
variaveis relacionadas aos elementos sao 1,F1,Ni, fi’ i Ty

A]gof?tmo
Passo 0: Atribuir i = 1.

0~ 0~ o~ 0> — -
Passo 1:-Computar Ai“H , Ai“H , Ai v, e Ai v. atraves das Equacoes

i i
. 5.34, 5.35, 5.37 e 5.38.

Passo 2: Computar A?'Vi pela Equacao 5.42.
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]

> >

Passo 3: Computat A? Fi" A? Ni' atraves das Equag6es 5.39 e 5.40.

Passo 4: Se i = n, continue. De outra forma: atribuir i = i+1 e re
e retornar ao Passo 1.

> >

Passo 5: Computar A?'fi e A?FH atraves da Equagao 5.43 e 5.44 com
foe © Ny, sendo as forcas e momentos requeridos,respecti

vamente, para o ponto final de atuacao (ousejaelemento n)

para levar a carga.

Passo 6: Se i = 1 pare, de outra forma atribuir i = i-1 e retornar
ao Passo b.

Fluxograma

0 fluxograma que gerou este algoritmo & apresentado na Figu
ra 5.4.

Os parametros dinamicos Sol-Terra-Satelite foram gerados
atraves do programa VASOL/DINAMICA/ESPACIAL e o' fluxograma apresentado
na Figura 3.19.

0 gerador de trajetorias tem seu algoritmo computacional ba
seado na formulagao apresentada na segao 4.4.5 e o fluxograma € apresen

tado na Figura 5.5.
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PARAMETROS
DINAMICOS
SOL-TERRA-
-SATELITE

GERADOR SIMULADOR
. DE || CINEMATICO [@—|
TRAJETORIAS DAS JUNTAS '
TENSORES
@ DE
INERCIA

i = i+1

A?vi(5.37)
v, (5.38)

i

?éi(s.uz)

CARACTER.
GEOMETRI CAS
MANTPULADOR

2

Fig. 5.4 - Fluxograma para simulagcao do modelo dinamico.

P oo armeas erzew
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EQUACAO DE
I LUMINACAO

L

PPy Py

‘,:31‘ 7f2 )f3 > °
f.:l: :%2,’%3 ’ ry
%1‘ ,’f‘z,};a

Fig. 5.5 - Fluxograma para o Gerador de Trajetorias.
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0 Simulador Cinematico das juntas e constituido pelo Modelo

Geometrico Inverso, que fornece as posigoes das juntas (qi) e pelo Jaco

biano, que fornece as velocidades (d.) e aceleragoes .das juntas (ﬁi),

i

{Ver Secoes 4.4.4, 4.4.6 ¢ 4.4.7). Os modejos obtidos no CapTtuio 4 sao

a base do algoritmo computacional.

MODELO
GEOMETR!CO
INVERSO

{q}

/
¥

JACOBIANO
[J]

DERIV.TEMP.
DO JACOBIANG J

[J]

JACOBIANO
INVERSO

[J17}

-~————ka {q) ;

. Fig. 5.6 - Fluxograma para o Simulador Cinematicc das. juntas.

_ ‘Para efetuar as operagbes com matrizes (inversdo, multipli
cagao) foi utilizado o pacote de sub-rotinas do IMSL (IMSL, 1981).

JECTUR
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5.5 - SIMULACAO CINEMATICA DO MANTPULADOR

A geometria do manipulador e definida ségundo_ parametros
previamente escolhidos e que sao ilustrados nas Figuras 5.7 a 5.11. Para
a simulacao cinematica em questao foram adotados os seguintes parametros
(Figuras 5.7 a 5.11):

cite, = 1304 mm (parametro d, na Tabela 4.2)

c .

, = 1500 mm (parametro a. na mesma tabela)

d;+ b, =500 mm (parametro dq na mesma tabela)

ds = 892 mm (ver parametro ds na mesma tabela)

B = 2850 mm (Figura 4.15)

SECAO TRANSVERSAL

V iy

—
17 1B

' //////////MT ;

Fig. 5.7 - Parametros geometricos do punho.
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Fig. 5.9 - Parametros geometricos do brago.

e e e o 1 e

L}
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Yz

' o o il
= 7.
| //|/////////L////////J %
Sl 4
9a,) | ZEAN

Fig. 5.10 - Parametros geometricos do cilindro externo.

95

77

es ds

”/’///////////////L

Fig. 5.11 - Parametros geometricos do cilindro interno.
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5.5.1 - SIMULACAO CINEMATICA EM UMA ORBITA

Um algoritmo baseado na formulac3o apresentada nas secoes
3.2 e 4.4 foi implementado em FORTRAN IV no computador B-6800 obedecendo
os fluxogramas das Figuras 3.19, 5.5 e 5.6. Os resultados sao apresenta
dos via rotinas graficas (Carrara, 1984) nas Figuras 5.12 a 5.29.0s para
metros da Oorbita simulada sao os mesmos -apresentados na secao 3.3
(a = 7.028.120m; i = 98,61°; @ = 105,32%; o = 23,34°; §_ = 9,75°).

E importante notar que existe uma regiao nos graficos apre
sentados onde nié existem pontos (entre 3700 e 4300 s) porque a Equacao
~de Iluminagao (Equagao 4.61) nao apresenta solugao no campo dos Reais.Is
to quer dizer que nao e possivel manter, nestes pontos, as condigoes de
teste dadas pelas equagoes apresentadas na segao 4.4.5. 0 programa de si
mulacao da parte cinematica e o chamado CINEMATICA/RPSS5. 0 codigo RPSS5
significa Robo Posicionador bara Simulador Solar com 5 graus de Tliberda
de. '

0 espagamento que foi adotado entre o simulador dinamico e
0 RPSS5 (B) e para garantir que nao havera colisao entre o simulador so
lar e o gimbal mais externo do simulador dinamico a partir de seucentro.
Isto significa evitar nao entrar em um volume de trabalho cilindrico de
900 mm de raio do simulador dinamico. A consequencia disso € que alguns
angulos de elevacao negativos nao poderao ser simulados em vista dos vin
cu1o§ impostos no Capitulo 4. As outras medidas foram adotadas atraves de
um processo de tentativa e erro simulando o movimento do RPSS5. Baseado
nas Equacoes 4.64 e 4.65 determina-se o envelope de azimutes que poderao
ser simuladas pelo robo-posicionador. No caso em questao este envelope €
zeedmin =§Z>z:Z<aamaX3=1OO,56o(sémnnanobrade capotamento); B ;.= -14,68°
- Tmax : :

Algumas observacdes sao importantes com re]agéb aos grafi
- cos. Aparecem descontinuidades em alguns deles, em parte por razoes cons
trutivas, em parte por contingencias do tipo de teste e configuracao esco
Thida.

e
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A Figura 5.12 mostra a trajetoria indicada que nasua regiao
inferior tem alguns pontos que nao foram mostrados devido ao motivo men

cionado anteriormente em relacdo a Equacdo de Iluminacao. Ainda na mesma
figura aparecem caracteres do grafico muito proximos um do outro, 1isso
ocorre porque a simulacao comeca no ponto 1 de coordenadas (1988,283,1439)
vai até o ponto mais alto (maior zo) que & o 2(1521, 1, 1788), atinge o
ponto mais externo para y0<0, ponto 3(1877, -328, 1171), chega nos pontos
mais baixos 4(1018, -229, 678) e 5(1026, 230, 681), entre os quais estao
aqueles a e B que estao fora do alcance do RPSS5, passa pelo ponto mais
externo para y >0, ponto 6(1878, 328, 1172) e termina a simulacao em
7(1990, 285, 1431). A trajetoria e aproximadamente simgtrica em relacao

ao eixo Z. Porém, nestes pontos a assimetria existente causa a proximida
de dos pontos na Figura 5.12. A curva que aparece na figura e, entao,per

corrida duas vezes. 0Os pontos 1 a 7 sao ilustrados nas Figuras 5.12 a
5.14.

_Um outro ponto a ser observado e que as coordenadas Yo sao

pequenas em relacao as coordenadas x, e zo._Isso e motivado pelas Equa
goes 3.5 que sao fungoes de arco-tangente. A fungao tangente e assintoti
ca na regiao em torno de 90° (onde seu valor e infinito) para o argumen
to.- Quando o angulo o chega perto de 90° (isto ocorre no ponto mais al

to) o valor de sua tangente cresce muito rapido fazendo com que para uma
coordenada <, de aproximadamente 1500 mm, que e limitada pe1o tamanho do
braco, seja necessar1o um valor quase nulo para cbter ao. = 90°%. Para 70°
por exemplo, a tangente e aproximadamente 2,5 o que fazcon\que ¥o="340 mm
0 que € um valor pequeno comparado as outras coordenadas. 0 mOV1mento do
RPSS5 nas Figuras 5.12 a 5.14 ocarre, entao, numa trajetoria determinada
pelos angulos o e B simulados e pela sua configuracao e geometria.

A Figura 5.15, que mostra o movimento da junta 1 durante a
orbita, tem uma descontinuidade em torno de 1000 s de simulacao motivada
pela manobra de capotamento mencionada na segao 4.4.5. Outra descontinui

dade ocorre em torno- de 4000 s, porem ai aparece um buraco onde nao exis

tem pontos por causa da ausencia de solucao na Equacao de Iluminagao e

.
ARt gt AR SRR K

pubeiay
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-

alem disso ha uma segunda manobra de capotamento. Isto ocorre em todos os

graficos seguintes.

= A an
[} a auv

1Q

j—
s §
m

Nas Figuras 5.19 e 5.20 occorre uma mucanga de S

leracao da junta 2 devido ao fato do brago atingir seu ponto mais alto e
a partir deste ponto comecar a descer. Surgem, tambem, variacoes bruscas
na aceleracao o que acontece por causa do acoplamento da aceleragao angu
lar da junta 1 com a aceleracao da junta 2. No grafico de velocidade a
visualizacao nao e muito boa porque sao comparados valores muito diferen
tes. Nessa faixa o grafico quase nao registra variacoes devido a escala
que € automaticamente atribuida pela tracadora de graficos ao comparar
valores 200 vezes menores (107° =107").0 efeito conjugado das acelera
coes cartesianas definidas em termos de Qe é mostram, por exemplo, uma
freada ocorrendo em torno de 1000 s (ver Figuras 3.17 e 3.18).Esses efei
tos dos acoplamentos de aceleracoes entre juntas sao percebidos por tes

tes com o modelo cinematico.

Na Figura'5.24 ha uma descontinuidade em 2000 s e ~3000 s
que se deve ao fato de dentro do modelo geometrico inverso ser utilizada
uma funcao ATAN2, que fornece valores entfe - e T, o que faz com que is
so ocorra, porem, nao se trata de descontinuidade no movimento. Em torno
de 1000 s e 4000 s as descontinuidades sao reais e motivadas por duas ma

nobras de capotamento ocorridas nesses instantes.

Em relacao aos graficos da junta 5 as duas variacoes que
aparecem sao pelas manobras de capotamento (2), alem da ausencia de pon
tos entre 3700 e 4300 s conforme o que foi mencionado.

Os resultados mostrados neste capitulo mostram que :a cine
matica das juntas fornece valores de estudo e analise para o projeto de
talhado em termos de projeto de redutores, acionamentos, etc. e revela um
movimento demasiadamente lento em a1§un§ pontos o que exige  mecanismos
especializados como ja foi mencionado no Capitulo 3. Uma primeira conclu
sao € que nao € possivel efetivar a aceleracao angular de todas as juntas
pois este efeito sera imperceptivel para os sensores solares devido a

el
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. . -7 2 .
valores muito baixos que aparecem (como 10 'rad/s”). Velocidades angula
res constantes nestes pontos sao suficientes para efeito de simulacao.

A simulacdo do modelo dinamico completo serd feita na Secdo
5.6 bem como a simulacao do movimento para duas posicoes diferentes co
mandadas durante um certo intervalo de tempo. Esse segundo caso de inte
resse permitira avaliar o comportamento dos torques face a simulacao de
configuracoes de teste com varios dias de transcurso da missao entre uma g
configuracao e outra. ' r

A simulagao cinematica da orbita pelos seus valores muito F
baixos de aceleracao e velocidades nao permite observar muito bemos efei '
tos ‘que ocorrem. Na simulacao da trajetoria ponto a ponto os efeitos sao
mais acentuados pois as velocidades serao maiores.

Na simuiagao cinematica da orbita sao sentidos os efeitos -

do movimento do Sol durante a orbita do satélite, verificados nas Figuras
3.12 e 3.14 a 3.18. Esses efeitos conjugados, somados aos acoplamentos
de velocidades e aceleracdes das juntas resultam no comportamento cinema
tico mostrado. ) ' :
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5.5.2 - SIMULACAO CINEMATICA EM UMA TRAJETORIA ENTRE DOIS PONTOS

Com os mesmos parametros geométricos utilizados na segao
5.5.1 foi feita a simulacao cinematica em uma trajetoria entre dois pon
tos em um intervalo de tempo de 20 s. O ponto inicial & de coordneadas
a, = 65° e 31=A-]3°, o ponto final o, = 15° e By, = 13°. Nos pontos ini
cial e final da trajetoria o simulador solar esté em repouso.

_ A trajetoria de movimento empregada na simulagao foi de ace
leracao constante em azimute e elevagao (& e é) até metade do tempo de
percurso, a partir da7 desaceleracao constante, de mesmo modulo, até o
pontolf{ﬁgl. Desta forma, as equagoes de posicao e velocidade sao as do
“movimento angular uniformemente acelerado em toda a trajetoria.Essas equa

¢oes na sua forma recursiva sao dadas por:

° -_ 'I o 2
o, =a. oy, t +;~E_' ot : | (5.48)
_ 1 w 2 '
By =Byt B b/ B T (5.49)
a; =d;_, tat (5.50)
By= Byt é‘t B ‘ | | - (5.51)
As aceleracoes sao obtidas por:
v Yo, - a)) |
4= —2 (5.52)
3 : .
Y
= 4(B8, - B)) -
B = .. _ (5.53)
tT.

onde:

ty - tempo total de percurso (20 s).

T

ORISR
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0 tempo t que aparece nas Equagoes 5.48 a 5.51 e o interva
To de tempo em que se deseja computar posicao, velocidade e aceleracao ao

Tongo da trajetoria.

Os resultados dessa simulacao sao mostrados nas  Figuras

5.30 a 5.47.
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Fig. 5.30 - Trajetoria no plano XOZO entre dois pontos.
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Fig. 5.42 - Posi'g%io da junta 4 na trajetoria ponto a ponto.
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JUNTA 5 (RAD/S2)

Fig._5.47 - Aceleracdo da junta 5 na trajetdria ponto a ponto.

Observando as Figuras 5.30 a 5.32 o efeito dos vinculos in
troduzidos (ver secao 4.4.5) na determinagao da trajetoria e notado. A tra
jetoria no plano XOYO ndo & simétrica porque a distincia de iluminacdo &
e calculada de forma diferente ao lonto dos pontos da trajetoria (ver Equa
¢30 4.61).

A manobra de capotamento ocorre emt = 10 s o‘que e verifi
cado nas Figuras 5.33 e 5.42.

As aceleraces das juntas mostram o efeito da inversao dé
aceleragao em azimute e elevagao. 0 aspecto diferenciado das Figuras 5.38
e 5.41, apesar das posigoes e velocidades serem simetricas, revela aspec
tos de acoplamento da aceleracao da junta 2 com outras juntas.

Na Figura 5.47 o valor da aceleracao e positivo durante a
trajetoria porque a desaceleracao em elevagao (B) manifesta-se com sinal
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contrario no eixo Z, que teve o seu sentido invertido, em relagao abase,
na méndbra de capotamento. Na Figura 5.46 a ve]oéidade angular da junta
5 e diretamente proporcional a velocidade angular em elevagao (ver Equa
coes 4.85 e 4.86) dai o comportamento linear observado.

Os acoplamentos que ocorrem em aceleracoes de juntas sao

complexos e sao determinados pela Equacgao 4.14.

5.6 - SIMULACAO DINAMICA DO MANIPULADOR -

0 modelo dinamico do manipulador foi simulado atraves da
. formufagéo recursiva de Newton-Euler codificada em um algoritmo baseado
no que foi apresentado nas segoes 5.3 e 5.4, e seguindo o fluxograma da
Figura 5.4. Os parametros geométricos atribuidos aos elementos do manipu

Tador foram os seguintes (ver Figuras 5.7 a 5.11):

ay = 404 a, = 392 as = 380 a, = 380 as = 340
b, = 250 b, = 250 bs =250 b, = 370 bs = 220
c; = 1000 ¢, = 1500 c¢3 =125 ¢, = 290 cs = 60
d, =60 d, =125 ds =315 dy =350 ds = 250
e1 =304 e, =6  di=6 e, =300 es =270
t = 6 f, = 340 fs = 310

20

Oy

(valores em mm)
0 material empregado nos elementos e o aluminio estrutural com massa es
pecifica de 2,83 x 107" kg/mm". ’

A forga e momento atuantes na ponta do simulador solar (pon
to final de atuagao) e nula. Referindo-se ao algoritmo da segao 5.4.a pri
meira iteragao do passo 5 a forga e momento sao f¢ = 0 e ng = 0. Os pard

metros de Denavit-Hartenberg a; e di e 0 espacamento entre o robo e o
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simulador dinamico sao os mesmos adotados na simulagao cinematica.

Na formulagao recursiva de Newton-Euler para manipuladores
mecanicos encontrada em Luh et a]ji (1980) existem alguns aspectos dignos
de nota. As matrizes de rotagao A}_lrepresentam rotagoes de vetores escri
tos no s.c. i para s.c. i-1 de forma que o indice superior € o s.c. de
origem e 0 s.c. para onde o vetor sera transformado € o i-1. Isto nao e
usual e, geralmente, € representado ao contrario, sendo necessario obser
var que estas matrizes s3o 3 x 3 e seus componentes sido definidos de uma
forma particular. Essas matrizes sao apenas rotagoes de um sistema para
outro sem considerar as translacoes ocorridas quando da passagem do s.c.
de um elemento para outro. Na hora de atribuir os parametros do modelo
dinamico a cada elemento € preciso estar bem consciente do  sistema de
coordenadas onde est3o escritos os vetores e matrizes visto que numa mes
ma formula do artigo estao misturados vetores escritos em sistemas dife

‘rentes. 0 vetor A?+IE{* posicao da origem do s.c. i-1 em relagao ao s.c.
i e escrito no sistemd i aparece num produto vetorial por uma forga defi
nida no s.c. i+1, portanto uma rotagao se faz necessaria antes de efetuar
este produto. A forca e momento aplicados a junta fi e niestéoap1icados
na junta i, porem estao escritos no s.c. i+l. 0 s.c. i esta localizado
naAinterseégao dos eixos do elemento i-1. e i. 0 elemento 0 € a base esta
cionaria e aparafusada na plataforma que suporta o robo.

Nas simulagoes dinamicas foi utilizado um torque de atrito
‘de cerca de 10% do torque util aplicado a junta, ou seja,tddos-ostordues
obtidos sao multiplicados por 1.1 como forma de incluir o atrito noimodg
lo. Este procedimento nao & representativo, porém permite vizualizar me
lThor o efeito dos torques estaticos e total.

0 torque estdtico que aparece nos griaficos correspondentes
as simulacoes, € aquele necessario a junta para que mantenha o mahipu]g
dor em repouso no ponto de coordenadas de posicao de juntas considerado.
0 que e o mesmo que dizer que o torque estatico (ou tambem chamado de tor
que de gravidade) € o torque necessario as juntas para que o mantenha o
manipulador em repouso no ponto considerado. 0 torque estaticoe nulo nas

TR YRR TS TR
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juntas 1. 3. 4, 5 por dois motivos:

a) Vinculos de movimento introduzidos na determinacao da trajetoria
(ver Segao 4.4.5).

- b) 0 simulador solar esta sendo suportado pelo cilindro interno no
CM do simulador solar (que tem uma matriz de inercia nao diago
“nal = movimentado em eixos de rotacao que nao sao os principais

- de inercia).

5.6.1 - SIMULACAO DINAMICA EM LIMA ORBITA

0 modelo dinamico foi simulado em uma orbita com os mesmos
parametros da simulacao da segao 5.5.1, e os resultados obtidos sao apre

sentados nas Figuras 5.48 a 5.52.

0 nivel de torque alto na junta 2 acontece porque apenas
esta junta suporta o torque da gravidade de todo o conjunto (elementos
2, 3, 4 e 5). Nas outras juntas os torques sao muito baixos como eraespe
rado em vista das baixas velocidades e aceleragoes verificadas na simula

¢ao cinematica da Secao 5.5.1.



- 148 -

1073

sr_ T l k] I 1 ] T ]7 ]@ ] T 1 i
0 ]
= o ]
31— o
:'2j ® ]
ERN 7

= of I
<-1' & _:
=z ® ]
us -2t -
2 -
g-o :
O o B
_54. L1 [ 1 ! | L | @, ! 1 ]
- (B 4 2 3 4 S [
A : 103

_ TEMPO (SEG®)
@ TORQUE TOTAL
o TORQUE ESTATICO

Fig. 5.48 - Torque aplicado na junta 1 durante a orbita.

-_
& &
o ©

1200L

- F
Q =
Q (=4
Qo o
I

800}

TORQUE NA JUNTA 2

800 L
-1

TEMPO (SEG)

TORQUE TOTAL
TORQUE ESTATICO

L3
(@)

Fig. 5.49 - Torque aplicado na junta 2 durante a orbita.

[




- 149 -

N
]

S

o‘
I

TORQUE NA JUNTA 3 (N.FD
T r

o

)
N

1
-

@
o

TEMPO (SEG)
UE TOTAL

TORQ
TORQUE ESTATICO

Fig. 5.50 -~ Torque aplicado na junta 3 durante a 6rbita.

{073

'20: T I T [ T T T T .
15 ® =
Z tof- ® =
<t si @s . j
< F 3
z °F
S ¢k 3
= _sk. _—:
< £ .
Z -yof~ -
w F 3
st : =
S L E o .
r—"zof' - I
asE R T B N R
- A 2 3 5 I3
. 103

: TEMPO (SEG)

) - TORQUE TOTAL -
o TORQUE ESTATICO

Fig. 5.51 - Torque aplicado na junta 4 durante a orbita.

g



- 150 -

»
T

@

[
]
>0

U
N
|

- TORQUE NA JUNTA' 5 (N.M)
7

..4.r. —
! o |
-6 L P U RN R
-1 0 A 2 3 4 S 6
. 103
_ TEMPO (SEG) .
o TORQUE TOTAL
o - TORQUE ESTATICO

Fig. 5.52 ~ Torque aplicado na junta 5 durante a orbita.

0 efeito das inversoes de velocidades e aceleragoes que

acontece na simulagao cinematica mostra seus reflexos. Aliados aeste jun

ta-se o efeito de acoplamento de torques entre as juntas determinados pe
las Equagoes 5.20, 5.21, 5.39 (Equacao de Newton) e 5.40 (Equagao de Euler)
- (Luh et alii, 1980; Greenwood, 1965; Hooker e Margulies, 1965).

Na Figura 5.49 em torno de 3000 socorreinnaaprdximagéo das

curvas de torque total e torque estitico. Isto & devido ao movimento a fa

vor da aceleragao da gravidade com o braco descendo. Em torno de 4300s o

efeito € o contrario aumentando a diferenga entre os torques total eesta
tico em decorrencia da subida do braco e a aceleracdo em a e B nesses:pon

tos.

“Na Figura 5.50 as variagoes no torque ocorridas entre 500
e 1500 s sao conseguencia de efeitos de acoplamento com a junta 2. Esses
efeitos de acoplamento manifestam-se igualmente nomesmo trecho nas juntas

Ao d o
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1, 3, 4 e 5.

Nas juntas 1, 4 e 5 ha uma inversao de torque na regiao do
grafico correspondente a manobra de capotamento ocorrida durante a simu
lacao em torno de 1000 s e 4000 s.

Os pontos ausentes do gréficp na regiao entre 3700 e 4300 s
acontecem pela razao comentada na secao 5.5.1.

A matriz de inércia do simulador solar nao e diagonal, con
tendo produtos de inercia. Um teste foi feito simulando uma velocidade an
gular constante com o manipulador na posicao neutra (todas as coordenadas
de posicao de juntas sao nulas). Apareceram torques nas outras juntas com
efeito mais acentuado nas juntas 2 e 3, alem da junta 5 onde ocorrea ace
leragao. Isto revela efeitos de acoQ1amento entre as juntas.Posteriormen
te, foram eliminados os produtos de inércia e, nessa hora anularam-se 0s
torques nas outras juntas que nao a 5.

5.6.2 - SIMULACAO DINAMICA EM UMA TRAJETORIA ENTRE DOIS PONTOS
Para a trajetoria apresentada na Secao 5.5.2 foram gerados
os torques da mesma forma que na segao 5.6.1 e com o mesmo material e geo

metria para os elementos do manipulador.

Os resultados sao apresentados nas Figuras 5.53 a 5.57.
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Na Figura 5.53 o sentido de aplicacao do torque se inverte
em vista da manobra de capotamento e tambem porgue € necessaria a aplica
cao de um torque positivo para levar o simulador solar ao ponto mais exter
no (ver Figura 5.33) no.mesmo trecho. '

» Na Figura 5.54 o torque estatico e igual ao torque total no
ponto inicial e no ponto final onde o manipulador esta em repouso.A medi
da que ele sai do repouso a curva do torque total vai aumentando com o

brago subindo e acelerando. Na metade do trecho o torque dinamico vaisen

do reduzido, com a distancia entre as duas curvas diminuindo ate que seé
anule no ponto final. A distancia entre as curvas parece manter-se, porem
isto nao ocorre se verificada a distancia entre as duas curvas cuidadosa
mente. Nao pode haver aqui torques negativos porque isto acarretaria a
queda dos elementos 2, 3, 4 e 5. Mesmo na desaceleragao um torque tem que
existir para sustentar o peso do conjunto.
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No torque da junta 3 (Figura 5.55) o torque cresce naacele
ragao e diminui no segundo trecho por causa da desaceleragao.0 torque es
tatico e nulo pelo motivo apresentado anteriormente.

Na junta 4 (Figura 5.56) o comportamento do torque e moti
vado pela manobra de capotamento e pelo efeito da estrategia de movimento
adotada (ver Secao 5.5.6).

Na junta 5 (Figura 5.57) a curva de torque é resultante das
propriedades de massa do simulador solar e também devido ao fato de se
estar aplicando torque sempre no mesmo sentido do eixo Zs.

Outro aspecto importante dos resultados e que apesar das
coordenadas ay, B1 e a», B> serem simetricas isso nao acontece comos tor
ques porque a cinematica e diferenciada, com o manipulador passando pelas
regioes I e III (ver Figura 4.16), onde as posigoes dos versores de ati
tude n, 0 e a e, consequentemente, os valores da distancia de iluminagdo
8§, sao diferentes.



CAPTTULO 6

CONCLUSAO E COMENTARIOS -

Apesar de ser um problema complexo, de acordo com o que foi
apresentado no Capitulo 2 e desenvolvido nos capitulos seguintes,con
clui-se que e perfeitamente possivel realizar um experimento de SCAO num

laboratorio de simulacao fisica com o simulador solar sendo movimentado . .
por um robo como o proposto. Deve ser esclarecido que a utilizacao de um

manipulador programéve1 pode ser bastante flexivel podendo simularoutros

testes alem da orbita completa.

Os valores obtidos para as aceleragoes e velocidades das
juntas, no caso da simulacao de uma orbita, resultarammuito baixos e isso
pode preocupar os projetistas que vierem a desenvolver os mecanismos atua
dores do posicionédor,-pois sera necessario empregar redutores com gran
des relagoes de redugao. As aceleragoes Quase nulas para os sensores SO
lares podem ser simuladas com velocidades angulares constantes(&eeé)sem
perda de precisao durante. o teste.

F interessante que, na fase de projeto detalhado do RPSS5,
o movimento seja planificado em um sistema de CAD (Computer Aided Design)
para verificar se ha interferéncia das pecas durante o movimento. ‘Esta
etapa consiste na confirmagao grafica dos vinculos geométricos de projeto
utilizados.

0 numero de pontos para os quais nao ha condigao de ilumina
cao (ausencia de solugao para a Equacao 4.61) € pequeno e nao deve preju
dicar a simulagao continua da orbita, que pode ser feita apenas com os
pontos possiveis. Alem disso basta que se varie as geometrias do RPSS5
para que se obtenha maiores aberturas.

A complexidade das equagoes do Capitulo 3 e do CathO]o 4

deve ser reavaliada testando-as para verificagao de quais os termos que
podem ser desprezados.
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A simplicidade das pegas que foram projetadas para os ele
mentos € um item que barateia o custo de fabr{cagéd e facilita a manuten
'£30 do equipamento quando em operagao normal. A configuracao pode ser ain
da alterada com a introdugao de outros equipamentos nas instalagoes mos
tradas na Figura 4.1.

Os modelos que foram simulados utilizaram apenas a dinamica
de corpos rigidos que normalmente ja fornece uma boa informagao para pro
jeto e analise. '

A validade dos modelos que foram simulados pode ser atesta
da atraves da observacao das Figuras 5.12 a 5.29 e verificando o comporta
‘mento fisico do robo em movimento.

As aberturas angulares que foram conseguidas no presente
‘trabalho sdo inferiores as do equipamento semelhante do DFVLR, mas isso
era esperado devido a Timitagéo,de espago e configuracao do manipulador.
Os programas desenvolvidos permitem que se obtenha novos valores para es
ses limites quando for preciso estudar o comportamento do robo em outras
geometrias e, desta forma serao obtidos novos limites para a e B.

A simulagao cinematica so fornece dados de posigao, veloci
dade e aceleragao o que permite apenas analisar o desempenho com relagao
a estasvariaveis. Os resultados obtidos nesta fase preliminar permitem

definir os contornos dos elementos que compoem o-manipulador. Com isso
calculam-se os tensores de inércia de cada uma desssas pegas e, com a si
mulagao do modelo dinamico, especificam-se os atuadores, acrescentando
suas respectivas inercias ao modelo e repete-se o processo. A rigidez do
conjunto deve ser avaliada porque objetiva-se, no caso presente;precisgo
no posicionamento. Isto significa que o grau de acabamento das pegas deve
ser adequado, mas alem disso o mais rigido possivel. Essa premissa “deve
levar a um conjunto superdimensionado em relagao as ten$6es atuantes.

Depois que os atuadores e a estrutura estiverem definidos
comega, entao, o projeto do controlador e, com isso, 05 sensores de posi
¢ao e velocidade entram na analise. Pode ser que nesta fase algo venha a
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ser realimentado na fase anterior. Deve ser entendido que o modelo dinami
co acompanha a evolugdo do projeto estando sempre atualizado com os novos

elementos que sao definidos.

0s resuTtados obtidos na simulagdao dinamica do manipulador
mostram as tendencias de projeto por onde deve caminhar daqui em diante.

Na simulagdo dinamica da orbita e da trajetdria pontoa pon
to podemos ver que podem ser utilizados servomotores DC nas juntas 1, 3,
4 e 5. Na junta 1 poder-se-ia empregar um motor.  simples (Inland Motor,
1984) sem preocupacoes com peso e inercia do atuador, visto que o atua
dor ficara na base e ndo gerara aumento dos torques estaticos ou dinami

cos nas outras juntas. Havera apenas, nesse caso, um aumento da carga nos

mancais da junta 1 devido ao peso desse atuador.

As fixacOes da junta 1 terao que prever uma grande resisten
cia mecanica, tambem alta carga nos mancais, pois suporta o torque esta

tico de todo o conjunto.

0 atuador a ser utilizado naljunta 2 tem que serum atuador
hidraulico (Sperry-Vickers, 1983) para que possa gerar torques das gran
dezas apresentadas nos graficos de simulacao dinamica e  posicionamento
preciso. Essa indicacao e confirmada nos robos Cincinatti Milacron (Paul,
1981) e no robo posicionador de alvos da Contraves (Contraves, 1987).

Para os atuadores que forem empregados nas juntas 1, 3. 4,
e 5 havera problemas com a histerese dos atuadores DC. pois os:valores :$ao
muito baixos para simulacao de uma orbita. E bom que nesses a inercia e
0 peso sejam baixos (Inland Motor, 1984; Sierracin/Magnedyne, 1979) pois
estao distanciados da base provocando aumento dos torques que seon for
necidos. Isto vai se agravar pela necessidade de empregar redutores que
possibilitem gerar as velocidades e aceleracoes da simulagao da orbita,
mas que gerarao aumento de peso e inercias em elementos distanciados da
base.
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Na simulac3o dindmica da trajetoria entre dois pontos, em
um intervalo de tempo razoavel (= 20 s), para um testé desse tipo, o en
velope de torques permite o uso de atuadores conforme o que foi menciong
_do nos paragrafos anteriores e valida a estrategia de movimento emprega
da e de uso frequente em robotica (Paul, 1979; Snyder, 1985).

Com os modelos que foram obtidos no trabalho podem ser simu
ladas outras configuragGes de teste e, ate mesmo, empregar o manipulador
RPSS5 para simu1ag6es de outros fins. A analise cinematica e dinamica ba
seada nesses modelos vai permitir a escolha dos atuadores e viabilizar
a trajetoria pretendida. '

A partir do presente trabalho as diregoes a seguir seriam:
a) Escolha dos atuadores.

b) Definigao, e dimensionamento da estrutura do manipulador  (CAD,
pacotes de elementos finitos, pesquisa de materiais, etc.). |

c) Modelagem dinamica precisa incluindo efeitos de atrito,histerese,
flexibilidade (Maizza-Neto, 1974), presenca dos atuacdores (modelo
dinamico dos atuadores: Latre, 1988).etc.

d) Definigao de estrategia de controle a ser utilizada.

e) Simulagao dinamica com a atuagao de diferentes tipos de sistemas
de controle verificando, principalmente, aspectos de precisao nos
pontos cartesianos da trajetoria e que vao influir diretamente
nos angulos o e B a serem simulados. ’

f) Avaliagao do custo das diferentes alternativas de projeto que se
riam viaveis a nivel de mercado nacional e que atenderiam aos re
quisitos de precisao exigidos nos testes mencionados no Capitulo
2.
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E importante notar tambem que 0 SCAO dos satélites de sen
soriamento remoto da MECB ainda nao estao definidos e, dai, poderia se

ter uma ideia da precisao que sera necessaria nos testes de simulagao de
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