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RESUMO

Esse trabalho considera o problema do acoplamento entre o controle de trajetoria
e controle de atitude em manobras de transferéncia orbital utilizando um sistema
propulsivo capaz de aplicar empuxo continuo por um longo periodo de tempo.Os
estados de atitude e trajetdria sdo propagados utilizando as equacdes da dindmica do
movimento. S&o analisados efeitos no sistema de controle que surgem durante a
transferéncia orbital. E considerado um sistema de controle em malha fechada e
propulsdo de baixo empuxo com alto impulso especifico. N&o se est4 buscando neste
trabalho especificar as causas das falhas e/ou perturbacdes, bem como especificar qual
tipo de propulsdo continua deve ser utilizada. Com auxilio de simulagdes foi possivel
analisar o desvio na trajetdria e avaliar o sistema de controle. O sistema precisa ser
modular para poder permitir testes das estratégias de controle de forma separadas e
posteriormente acopladas adequadamente. Sdo estudados casos que foram analisados
sob diversas condigdes de configuracdo. Os resultados mostraram que a utilizagdo do
empuxo continuo pode apresentar vantagens para algumas missdes espaciais.
Confirmou-se ainda a necessidade de um sistema de controle de trajetoria em malha
fechada.
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COUPLING ANALYSIS BETWEEN ATTITUDE CONTROL AND
ORBITAL MANEUVERING TRAJECTORY DURING CONTINUOUS
THRUST

ABSTRACT

This work considers the coupling between attitude and orbit control used during
an orbital transference which uses a continuous propulsive system capable impulse for a
long time. The dynamic equations of movement are used to propagate the orbit and
attitude states. It is studied some cases which comes from the effect of control during
the orbital transference. It is considered a closed-loop control system and high specific
impulse low propulsion. It isn’t of interest in this work to specify what kind of
disturbances and/or perturbations, and neither to choose what continuous propulsion
system must be used. Simulations are used to study the orbit deviation and to evaluate
the control system. The system must be modularized in order to test the control
strategies separately and coupled. It is studied different cases under different conditions.
The results had shown that the continuous impulse of propulsion offer advantages for
some spatial missions. It was confirmed the closed-loop control to the orbit control is
necessary.
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CAPITULO 1
OBJETIVO DO TRABALHO

A manutencdo de estacGes espaciais, satélites artificiais, viagens interplanetarias
e interceptacOes de corpos celestes sdo exemplos de missdes espaciais que demandam
manobras orbitais, e o0 estudo do problema da transferéncia orbital tornou-se primordial.
Aplicacdes podem ser encontradas em diversas atividades espaciais, tais como na
colocacdo de um satélite em Orbita geoestacionaria, no deslocamento de uma estagédo
espacial, na manutencdo de orbita de um satélite, no envio de sondas interplanetarias,

etc.

O problema de transferir um veiculo espacial (dotado de propulsores) de uma
Orbita para outra tem crescido de importancia nos ultimos anos. Muitos veiculos
espaciais colocados em oOrbita ao redor da terra utilizam os conceitos béasicos de
transferéncia orbital. Quando um veiculo é langado ele é colocado em uma Orbita que
ndo costuma ser a Orbita para o qual foi projetado. E, portanto, deve-se efetuar a
transferéncia para a oOrbita final desejada. Mesmo quando um veiculo ja é lancado na
oOrbita final, existem erros de langcamento que devem ser corrigidos. A manutencao de
um corpo na 6rbita demanda acfes corretivas - que devem ocorrer periodicamente em
funcdo da necessidade, objetivando eliminar os efeitos gerados pelas perturbacGes que

atuam no corpo em Orbita.

Para manobras de correcdo e transferéncia de Orbita, normalmente utiliza-se um
controle em malha aberta comandado por terra. Entretanto, em algumas miss@es, como
por exemplo do tipo drag-free (Gravity Probe B e a Hipparcos), o controle orbital em
malha fechada torna-se obrigatério. Estas missGes geralmente utilizam micro-
propulsores como atuadores para o subsistema de controle de drbita. No entanto, outras
aplicacdes podem ser consideradas: manobras orbitais continuas utilizando propulsores
de baixo empuxo; manutencdo orbital de formacgdes e constelacdes de satélites;

manobras de rendezvous e docking; manobras autdnomas; etc. Essas manobras exigem



controle. O sistema de controle deverd ser constituido, dentre outras coisas, por
subsistemas que atuem na Orbita e atitude. Naturalmente que a atitude e Orbita sdo
caracteristicas que interagem e se influenciam, e consequentemente interferem no

comportamento da acdo (lei de controle) a ser implementada pelo controlador.

Todavia, considerando um caso ideal, pode-se afirmar que ndo existe um
acoplamento matemaético entre atitude e drbita. O controle de atitude e da trajetoria de
um veiculo espacial sdo problemas que comumente sdo tratados de formas separadas.
Em particular, assume-se frequentemente que a dindmica da oOrbita e a dindmica da
atitude sdo independentes. Porém, na prética, o acoplamento ocorre quando o controle
da orbita depende do apontamento de um propulsor fixo no veiculo, que por sua vez
depende da atitude. Assim, o controle de atitude deve seguir uma direcdo de referéncia
fornecida pelo subsistema de controle de 6rbita. Mas os erros no controle de atitude, ou
até mesmo o tempo de resposta do sistema, afetardo o controle de érbita. Por outro lado,
o controle orbital pode interferir na atitude do veiculo se durante uma manobra surgirem
torques devido a erros na direcdo do empuxo de forma a aplica-lo fora do centro de
massa do veiculo. Portanto, o estudo da interacdo entre os sistemas de controle de

atitude e de oOrbita faz-se necessario.

Chodas (1982) afirma que é particularmente apropriado combinar a 6rbita e a
determinacéo da atitude quando observac@es da terra sdo utilizadas, desde que o tipo de
medida dé condi¢cdes de dar suporte a informacdo de ambos os estados de atitude e
Orbita. A abordagem proposta por Chodas (1982) considera o acoplamento
oOrbita/atitude por um modelo explicito que contempla torques externos e perturbacdes
de forcas, particularmente arrasto atmosférico, torques aerodindmicos e gradientes

gravitacionais, e perturbacoes devido a néo esfericidade do campo gravitacional.

Existem varias estratégias de controle que foram desenvolvidas e estudadas
separadamente. O objetivo desse trabalho é estudar o acoplamento, ou interacéo, entre o

controle de atitude e de trajetoria durante manobras orbitais de empuxo continuo para



satelites artificiais. A idéia é utilizar as leis de controle de atitude e de Orbita
implementadas nos simuladores Spacecraft Attitude Simulator (SAS) e Spacecraft
Trajectory Simulator (STS) ja existentes (ROCCO, 2006a; 2008), e acoplar esses
simuladores com o objetivo de desenvolver um novo simulador que considere o efeito
dos erros em atitude e Orbita simultaneamente. Para tal serd utilizado o software
MATLAB®/SIMULINK.






CAPITULO 2

MANOBRAS ORBITAIS

O problema de transferir um veiculo espacial (dotado de propulsores) de uma
Orbita para outra tem crescido de importancia nos ultimos anos. Vérias aplicacdes
podem ser encontradas tais como: a colocacdo de um satélite em drbita geoestacionaria;
o deslocamento de uma estacdo espacial; a manutencgéo de 6Orbita de um satélite; o envio

de sondas interplanetarias, etc.

O problema sera sempre discutido em termos de transferéncia com minimo
consumo de combustivel (Prado, 1989), embora outras variantes do problema existam
na literatura, tais como: tempo minimo para transferéncia (ROCCO, 1997), velocidade
final minima, encontro com outro veiculo espacial, problema de Lambert (Battin e
Vaughan, 1984; Rocco, 2006b), etc.

Em termos conceituais, a transferéncia de um satélite com consumo minimo de
combustivel consiste (Marec, 1979) em se alterar o estado (posicao, velocidade e massa)
de um veiculo espacial das condi¢bes f,, V, e mg no instante to, para r;, V; e m; no

instante t; (tr > to) com o menor gasto de combustivel (mg - ms) possivel, como ilustrado

na figura 2.1.



Figura 2.1 — Transferéncia de Orbita
Fonte: MAREC (1979, p. 3)

Em linguagem matematica, utilizando o ferramental de Controle Otimo, tem-se a

seguinte formulacéo:

Deseja-se maximizar globalmente: m; (massa final do satélite)

Com relacdo a: u(.), o controle procurado, pertencente a um dominio U

Sujeito a:
e Equacgbes dindmicas do movimento;
e Vinculos devidos as orbitas inicial e final;
e Outros vinculos desejados (regides proibidas a propulsao, valores
maximos e/ou minimos das variaveis de controle, etc).
Dados: Todos os parametros necessarios (gravitacionais, caracteristicas

do satélite, etc).



Uma manobra tipica de transferéncia é o lancamento de um satélite artificial, que
é inicialmente colocado, por um veiculo langador, em uma Orbita de estacionamento
(baixa altitude), a partir da qual e fazendo-se uso de propulsores acoplados ao satélite
deve alcangar uma outra Orbita, proxima da nominal. Pequenos impulsos séo, entdo,
aplicados para se chegar a orbita final onde, periodicamente, devem ser feitas manobras
de correcdo, ja que forcas e torques perturbadores podem provocar a alteracdo da oOrbita

nominal.

Dai surge entdo a necessidade da utilizacdo de propulsores por reacdo nas
manobras de transferéncia e também faz-se importante a otimizacao do uso dessa forca.
Embora os métodos conhecidos possam ser utilizados objetivando otimizar parametros
diversos, no caso de transferéncia orbital deseja-se reduzir o consumo de combustivel

(mo— m;). maximizando a massa Util do satélite m.

As transferéncias ainda podem ser classificadas como:

i- Parcialmente livre — neste caso pelo menos um dos parametros da transferéncia
é livre, por exemplo: o tempo de execucdo da manobra é livre; ou deseja-se

interceptar um corpo celeste sem a necessidade de permanecer junto a ele, etc.

ii- Completamente vinculada — neste tipo de transferéncia todos os parametros
sdo vinculados, deseja-se que o veiculo mude de sua Orbita para uma outra 6rbita
especifica em um ponto especifico desta orbita. Este € o caso de manobras de
rendezvous, onde um veiculo espacial tem o objetivo de encontrar com outro e

permanecer ao lado dele.

A literatura sobre o assunto apresenta diversas modelagens na abordagem desse

problema. Essas diferencas em modelagens podem ser divididas em trés tipos:



i)- Diferencas quanto aos vinculos dinamicos (equagfes de movimento).

Em geral essa modelagem € utilizada para refinar uma solugdo encontrada
por uma modelagem mais simples, como a de dois ou trés corpos. Integracéo
numeérica e linearizagdes em torno de uma Orbita nominal sdo recursos usados

com frequéncia.

(a) Modelagem simples de dois-corpos - E assumida a presenca de um
astro massivo (como a terra, a lua, etc.) e de um veiculo espacial de
massa desprezivel viajando nos arredores desse astro. Nenhuma
perturbacdo de outros corpos é assumida, e os dois corpos envolvidos sdo
assumidos como pontos de massa. Todas as fases sem propulsdo sdo
assumidas como Orbitas Keplerianas. Trata-se do modelo mais estudado,
devido & sua simplicidade, rapidez no fornecimento de resultados,
existéncia de solucGes analiticas e boa precisdo na maioria das situagdes.
E sempre 0 ponto de partida de uma andlise de miss&o, independente da

sua complexidade.

(b) Modelagem de dois-corpos perturbados - E adotado o modelo
matematico modelagem simples de dois-corpos, acrescido de uma ou
mais perturbacBes no sistema. Entre as perturbacdes mais comuns estdo:
ndo esfericidade do astro principal, atrito atmosférico, existéncia de
pressao de radiacdo (quando o Sol esta presente no sistema), presenca de
outros corpos, etc. Raramente existem solucdes analiticas para essa
modelagem, e integracdo numérica é a ferramenta mais utilizada.
Linearizacbes em torno de uma Orbita de referéncia para obtencdo de
resultados analiticos aproximados s3o também muito comuns. E um
refinamento comum em analise de missdes, apos um estudo feito com a

modelagem exposta no item (a).



(c) Modelagem com trés-corpos - E uma modelagem muito comum para 0
estudo de trajetdrias lunares e interplanetarias. E assumido a presenca de
apenas trés corpos no sistema, que sdo tratados como pontos de massa.
Nenhuma outra perturbagio é considerada. E muito comum o caso
particular denominado "Problema restrito de trés corpos”, onde o
objetivo € descrever 0 movimento de um ponto de massa desprezivel
(por exemplo, um veiculo espacial) influenciado pela atracéo
gravitacional de dois corpos massivos (que sdo chamados primarios,
como por exemplo, a terra e a lua) durante toda a trajetdria. Essa
modelagem ndo possui solucdo analitica e usualmente integracGes

numeéricas sao efetuadas.

(d) Modelagem com N-corpos - Essa modelagem assume a presenca de um
namero arbitrario N de corpos celestes. Outras perturbacfes geralmente
ndo sdo incluidas e todos os N corpos sdo tratados como pontos de

massa.

ii)- Diferencas quanto ao controle aplicado (modo de atuacdo dos propulsores).

Quanto a modelagem do atuador (empuxo a ser aplicado ao veiculo espacial)

pode-se notar a presenca de duas grandes categorias:

(@) Empuxo infinito - E assumido que o motor seja capaz de aplicar um
empuxo instantdneo e de magnitude muito grande (infinita). O efeito
desse impulso é medido através de uma variagdo instantdnea na
velocidade do veiculo espacial (AV), que ¢ suposto ter uma trajetoria
continua. E o modelo mais aplicado na literatura, devido a sua

simplicidade e razoavel preciséo.



(b) Empuxo continuo - E assumido que o motor seja capaz de aplicar um
empuxo finito por um tempo diferente de zero. O efeito desse empuxo é
medido por integracbes numérica das equacbes de movimento ou
linearizagdes validas por um curto periodo de tempo. Diversas variantes
podem ser encontradas na literatura quanto ao grau de liberdade do
empuxo: magnitude constante ou variavel, possibilidade de mudar a
direcdo do empuxo livremente ou com restri¢des (restrito a um plano ou
cone, etc), possibilidade de desligar o motor e alternar arcos propulsados

com arcos balisticos, etc.

iii)- Diferencas quanto ao método de otimizacdo

Quanto ao método de otimizacdo pode-se agrupar a maioria da literatura

existente em trés grandes grupos:

(@) Método direto - O problema é reduzido a busca direta de valores
numéricos para um determinado ndmero de parametros. Algoritmos
computacionais sdo empregados para gerarem métodos iterativos que
encontrem o0s valores dos parametros que tornem um certo funcional

minimo.

(b) Método indireto - Condig¢Ges necessarias de primeira ordem (equacoes
de Euler-Lagrange) sao escritas e resolvidas analitica ou numericamente.
Essa solucdo fornece os dados necessarios para encontrar a solucéo final

procurada.

(c) Método hibrido - CondicGes necessarias de primeira ordem (equacfes
de Euler-Lagrange) sdo escritas e resolvidas através de uma busca direta

de parametros, a exemplo do método direto. Em outras palavras, as
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equacOes de Euler-Lagrange transformam o problema original num outro

equivalente, que é entdo resolvido pelo método direto.

2.1- Tipos de manobras

O numero de aplicagbes do problema de transferéncias orbitais é bastante
grande. Em todo caso, é possivel agrupé-las em duas categorias principais, quanto ao

tipo de manobras envolvidas:

i- Transferéncias de drbita: Manobras de grande amplitude, destinadas a alterar
significativamente a Orbita do veiculo espacial. Bons exemplos s&o:
transferéncias de um satélite em baixa drbita terrestre para uma orbita alta (como

a geoestacionaria); transferéncias a Lua ou outros planetas, etc.

ii- Correcbes de oOrbita: Manobras de pequena amplitude, em geral feitas com o
objetivo de manter um veiculo espacial em determinada Orbita, ao invés de
alterd-la. Essas manobras sdo necessarias para compensar efeitos perturbadores
gue tendem a alterar a dérbita nominal do veiculo espacial. Bons exemplos séo:
manutencdo de uma estacdo espacial, manutencdo de satélites geossincronos e

heliossincronos, etc.

Quanto a dindmica do sistema que vai ser estudada nesse trabalho e na qual se

baseia 0 modelo a ser proposto pode-se afirmar que as principais possibilidades séo:

i- Modelagem simples com dois corpos — Assume-se que um corpo principal com
massa governa o movimento de um veiculo espacial sem massa e que as orbitas
sdo keplerianas em todas as fases nas quais os atuadores estdo desligados. Este

modelo é o ponto de partida para a analise de qualquer missao.
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ii- Modelagem com dois corpos perturbados — Assume-se a modelagem simples
com dois corpos acrescida de perturbacbes como o arrasto atmosférico, a
influéncia da forca gravitacional de um terceiro corpo, a ndo esfericidade do

corpo principal, a presenca de pressao de radiacdo entre outros.

iii- Modelagem de trés corpos — Assume-se a presenca de trés corpos, tratados
como pontos de massa, e ndo se considera nenhuma outra perturbacdo. Este

modelo é comumente aplicado no estudo de trajetorias lunares e interplanetarias.

iv- Modelagem restrita a trés corpos — Trata-se de uma versao particular do caso
da modelagem de trés corpos, onde se assume que um ponto de massa
desprezivel se move, durante sua trajetoria, sob influéncia da forca gravitacional
de outros dois corpos massivos, denominados de PRIMARIOS. Este modelo é
conhecido como o problema restrito de trés corpos e ndo possui solucao analitica
(para alguns casos particulares a solugdo existe), devendo ser efetuadas

integracdes numericas.

v- Modelagem com N corpos — Assume-se a presenca de N corpos celestes,
tratados como pontos de massa e movendo-se sob influéncia de suas préprias
gravitagdes (ndo se costuma incluir outras perturbagdes). Este modelo tem
aplicacbes em missGes multi-planetarias e pode ser utilizado para melhorar

solucdes obtidas por modelos mais simples.

Para se efetuar manobras de transferéncia ou de correcBes de Orbita pode

utilizar-se de:

I- Métodos impulsivos — transferéncia de Hohmann, transferéncia bi-eliptica

tri-impulsiva, transferéncia bi-parabdlica;
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ii- Métodos com empuxo continuo — a ser utilizado no trabalho ora proposto e,

pode ser classificado como:

(@) Métodos indiretos — Considera-se 0 empuxo aplicado no veiculo
espacial como finito e continuo, o que significa que uma forca finita é
aplicada durante um intervalo finito de tempo. Para conhecer o seu

efeito é necessario integra-la ao longo do tempo (Marec, 1979).

(b) Métodos diretos sub-6timos — Para se utilizar de métodos de busca
direta no estudo de transferéncia com empuxo continuo, faz-se
necessario parametrizar a forca aplicada a cada instante (funcdo de

controle).

(c) Métodos hibridos — Utiliza-se das técnicas dos métodos diretos e
indiretos. Consistem em se escrever as condi¢des necessarias de 1°
ordem do problema de controle 6timo associado e obter sua solugédo

por meio de uma busca direta de parametros.

iii- Métodos modernos — transferéncias que se utilizam de captura gravitacional

e manobras assistidas por gravidade.

(a) Captura Gravitacional - E baseada na idéia de se utilizar as
perturbacBes de um ou mais corpos celestes para transformar uma
oOrbita levemente hiperbdlica (com energia residual positiva) em outra
levemente eliptica (com energia residual negativa), promovendo assim
uma captura temporaria. Neste momento, enquanto a energia estd
negativa, aplica-se um impulso para completar a captura definitiva.
Esta manobra apresenta uma economia de combustivel quando
comparada a outra realizada antes da captura temporaria, uma vez que

AV requerido para se atingir a Orbita final desejada ¢ menor quando o
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veiculo se encontra em Orbita eliptica.

(b) Assistidas por gravidade — Consiste em fazer o veiculo utilizar-se de
uma passagem proxima a um corpo celeste para ganhar ou perder

energia, velocidade e momento angular.

2.2- Movimento orbital

O movimento orbital pode ser simulado por meio da solucdo da equacdo de
Kepler a cada passo definido no simulador Spacecraft Trajectory Simulator (STA).
Dessa forma, dado um estado inicial e um intervalo de tempo, pode-se converter o
estado em elementos keplerianos, e utilizando a equacdo de Kepler chega-se aos
elementos propagados para o intervalo de tempo dado. Por sua vez, com 0S Nnovos

elementos keplerianos pode-se obter o estado propagado.

2.2.1- Equacéo de Kepler

A equacdo de Kepler é dada por:
M =u—e senu (2.1)
Com M: anomalia média; u: anomalia excéntrica; e: excentricidade e ainda:
M=n(t-T) (2.2)

na qual n: movimento médio e T: tempo de passagem pelo perigeu

A equacdo de Kepler ¢ uma equacdo transcendental que pode ser resolvida por

métodos numéricos.

M ¢é a anomalia que um satelite equivalente teria se sua Orbita tivesse 0 mesmo
semi-eixo, periodo e se sua excentricidade fosse nula, (satélite imaginario com

velocidade angular constante). O movimento médio é calculado por:
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n= £ (2.3)

w

com u representando a constante gravitacional; a 0 semi-eixo maior € pierra=398.600

Km?®/s?

2.2.2- Processo direto de posicionamento de um satélite

O processo direto consiste em, dados os elementos keplerianos da orbita (a, e, i, w, Q,

M) e a época t, calcular a posicdo e a velocidade (estado) do satélite:

Com o semi-eixo maior a calcula-se 0 movimento médio n com o auxilio da
terceira lei de Kepler (n’a® = 1)

Calculado n e conhecendo-se os dados t e T (passagem pelo perigeu), calcula-se
M;

Com os valores de M e e (excentricidade) determina-se u com o auxilio da
equacdo de Kepler: M =u—esinu;

E, com a expressdo r =a(l—ecosu) calcula-se r e a partir das equacbes que se

seguem pode-se obter X e i.

X, =A(cosu—e)+B;sinu (2.4)
X, = a—r“(—/\ sin u + B, cosu) (2.5)
E ainda:
A =aR,; B, =aV1-¢e’R,
,=aR,; B, —a/l-€’R, (2.6)
A =aR,; B, \/—

Parai=1, 2, 3 correspondendo a x,yez
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Assim,
r=(X?+Y?+2%)" (2.7)

v:('(2+Y'2+Z'2;”2 (2.8)
E, portanto, 1 e V estdo determinados.

2.2.3- Problema inverso de posicionamento de um satélite

Neste caso, sdo fornecidas a posicdo (X, Y, Z), velocidade (X, Y, Z) do

satélite e a época (t), e determinam-se 0s seus elementos keplerianos (a, e, i, w, Q, M).

1-Dados os vetores V e ¥ obtém-se 0 semi-eixo maior:

r’=X?+Y?4+2? (2.9)
vi=X24Y2 472 (2.10)
v° =,u(%—§) (2.11)

2-Por meio da 3° Lei de Kepler calcula-se 0 movimento médio n:

n‘a’=pu (2.12)

3-Calcula-se a excentricidade:
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com

re=XX +YY +27Z

4-Com u e e calcula-se a anomalia média M:

M =u-—esenu

5-0 célculo da ascenséo retaQ e da inclinacéo i € feito da seguinte forma:

Q:arctg[ hy j
—h,

2 n2h
i = arctg —6X th
hZ

onde h,, h,, h, sdo os componentes do vetor momento angular especifico.

h=rxV=4€Z-YZ]+€X-2X j+ &Y -XY Kk

(2.13)

(2.14)

(2.15)

(2.16)

(2.17)

(2.18)

6-O célculo do argumento do perigeu requer a defini¢do da longitude verdadeira:

O=w+f

com f representando a anomalia verdadeira:

17
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_e2
f= arcsen[wj (2.20)
1—ecosu
f :arccos(wj (2.21)
1-ecosu

ano = - cosisenQX + cosicos QY + seniZ (2.22)
cos QX + senQY
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CAPITULO 3

MANOBRAS DE ATITUDE

As referéncias Wertz (1978), Kaplan (1976), Wie (1998) e Hughes (1986)
apresentam um estudo do movimento de atitude de satélites artificiais, mostrando o
historico, os fundamentos e os conceitos fisicos fundamentais utilizados na previséo,
controle e determinacdo de atitude. A modelagem, anélise e controle de sistemas
dindmicos sdo revistos, as técnicas de controle de atitude para satélites artificiais
estabilizados em trés eixos também sdo discutidas. Os tipos e descricdo dos sensores e
atuadores empregados no movimento de atitude sdo apresentados em Wertz (1978) e em
Pilchowski (2001). Uma descricdo do uso de sensores em satélites é mostrada em
Wright e Wong (1989). As vérias formas de representacdo/parametrizacGes da atitude
(quaternions, angulo eixo equivalente, a&ngulos de Euler, cossenos diretores, variaveis de
Andoyer, parametros de Gibbs) sdo apresentadas em Wertz (1978), Rodrigues e Zanardi
(2004), Wie (1998), Fauske (2003) e Junkins e Turner (1986). O problema de

estabilizacdo em trés eixos é também discutido em Martins Neto (2001).

A andlise de missdo é uma fase na qual se define o que deve ser feito sem
necessariamente definir como fazer. A analise de missdo envolvendo especificacdes do
sistema de controle de atitude para estabilizacdo em trés eixos € descrita e discutida em
Larson e Wertz (1992). Em Marteau e Rogers (1996) ¢ feita uma analise de sistemas de
controle de atitude (ACS), abordando aspectos gerais sobre as especificacOes
(atuadores, sensores, computadores de bordo) de um sistema de controle de atitude
(ACS). O autor discute um ACS com custo “razoavel”, para pequenos satélites (<
500kg) que requeiram apontamento de “razoavel” precisao (20 arcsec), precisao tipica
requerida para satélites ja operacionais como IRAS (Infrared Astronomical Satellite)
(BEICHMAN et al., 2004), ASCA (Advanced Satellite for Cosmology and
Astrophysics) (TAMURA, 1998) e SOHO (Solar & Heliospheric Observatory)
(GURMAN, 2004).
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A modelagem da dindmica de atitude utilizando-se rodas (de reagéo e volantes
de inércia) para estabilizacdo em trés eixos € apresentada nas referéncias Wie (1998)
(onde se utilizam duas rodas de reacdo e um volante de inércia), Yairi (1994) e Fichter e
Zentcraf (1996). Yairi (1994) e Fichter e Zentcraf (1996) apresentam a mesma
modelagem de Wie (1998), mas utilizam quatro rodas de reacdo, sendo uma delas
disposta na diagonal (skew symmetric), redundante. A roda redundante € disposta de tal
forma que forneca uma quantidade de movimento angular nas trés dire¢fes principais de
inércia, o que pode, eventualmente, em caso de falhas substituir uma ou mais rodas ao
longo dessas diregdes. Essas referéncias mostram o desenvolvimento das equacgdes do

movimento rotacional de um corpo rigido equipado com rodas.

O problema étimo no procedimento de estabilizacdo de satélites artificiais com a
utilizacdo de rodas ¢é apresentado em EI-Gohary (2003). Este autor apresenta um estudo
de estabilidade segundo Lyapunov. Em Varatharajoo e Fasoulas (1975) é feita a andlise
do problema de atitude empregando rotores para satélites de observacdo da Terra.
Spindler (2000) aborda o problema de controle para estabilizacdo em trés eixos
empregando N volantes de inércia, exemplificando o procedimento para o satélite
MONS-ballerina.

O problema de estabilizacdo de atitude em trés eixos usando apenas atuadores
eletromagnéticos € discutido em Kaplan (1976), Wertz (1978), Bushenkov e Smirnov
(2002), Psiaki (2001), Wang e Shtessel (1998), Wisniewski e Blanke (1999) e Musser e
Ebert (1989). Em Wertz (1978) e Carrara (1982) é encontrada a modelagem das
perturbacdes ambientais (forgas e torques) que atuam sobre o satélite no espaco, devido
ao campo magnético, o campo gravitacional e a radia¢do proveniente do Sol e da Terra.
A modelagem do campo magnético, modelo IGRF (International Geomagnetic
Reference Field) usado nesse trabalho é encontrado em Macmillan e Quinn (2000).
Outros modelos do campo magnético (dipolo e quadripolo) podem ser encontrados em
Zanardi et al. (2003b) e Zanardi et al. (2004).
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O desenvolvimento das equacbes da dindmica de atitude usando atuadores
eletromagnéticos/bobinas magnéticas € apresentado em Psiaki (2001), Musser e Ebert
(1989), Wisniewski (1997) e Marteau e Psiaki (1988). Outras referéncias também
trazem as equacdes da dinamica e cinematica de atitude, como Bushenkov e Smirnov
(2002), Fauske (2002), Grassi e Moccia (1995) e Wang e Shtessel (1998). Essas
referéncias discutem a utilizacdo de bobinas magnéticas para o controle de pequenos
satélites visando menor custo, sem requerer alta fonte de energia. Wisniewski e Blanke
(1999) analisam a técnica para o satélite dinamarqués Orsted (Clausen, 2004) (satélite
aplicado no estudo do campo magnético da Terra). O autor mostra que é factivel obter
estabilizacdo em trés eixos utilizando apenas torques magnéticos para satélites de érbita
baixa (LEO), sujeitos ao gradiente de gravidade. O ASRI (Australian Space Research
Institute) confirma a viabilidade de se usar apenas atuadores magnéticos para o controle
de atitude de pequenos satélites, através da missdo cientifica TechSAT. Silani e Lovera
(2003) apresentam uma revisdo do problema de estabilizagdo de atitude em trés eixos
para pequenos satélites, usando atuadores magnéticos (bobinas), baseado na teoria de
controle linear e ndo linear. Junkins e Carrington (1980) realizam um estudo de

otimizacdo para manobras de atitude usando atuadores magnéticos.

A referéncia Kim e Choi (1999) trata da utilizacdo de um sistema de controle de
atitude (ACS), utilizando trés rodas de reacdo combinadas com bobinas magnéticas para
0 microsatélite Koreano KITSAT-3 (satélite de telecomunicacdes), visando
estabilizacdo em trés eixos, em orbitas baixas (LEO). Nos requisitos de payload/carga
Gtil do KITSAT-3 sdo exigidas alta precisdo de apontamento (0,05°) e estabilidade
(0.014rad/s) da plataforma. Os atuadores magnéticos também podem ser utilizados para
a desaturacgéo das rodas. Bang e Choi (2003) analisam a desaturacao de rodas utilizadas
para manobras de grandes angulos. Outra técnica de controle para estabilizacdo em trés
eixos, desenvolvida primeiramente para os satélites TIROS (Television Infrared
Observation Satellite), por Harold Perkel, utiliza uma configuracdo particular de um
volante de inércia (momentum wheel), ao longo do eixo de arfagem (arfagem),
combinando com dois atuadores eletromagnéticos, dispostos ao longo do eixo de

rolamento (rolagem) e guinada (guinada). Esta técnica ¢ denominada “stabilite” e ¢
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encontrada na referéncia Perkel (1966). Em Hamzah e Hashida (1999) é descrito o
desenvolvimento do sistema de controle de atitude para o satélite TiungSAT-1,
utilizando-se a configuracdo de Perkel obtendo uma precisdo de apontamento de +1°.
Whitford e Forrest (1998) descrevem o desenvolvimento de um sistema de controle de
atitude (ACS) para estabilizacdo em trés eixos também baseado na combinacéao de rodas
(de reacdo e volantes de inércia) e bobinas magnéticas. Os varios modos de operacao
sdo avaliados para sistema de controle de atitude (ACS). O ACS é aplicado ao satélite
CATSAT (Co-operative Astrophysical and Technology Satellite) do programa STEDI
(Student Explorer Demonstration Initiative). Um dos principais problemas inerentes a
utilizacdo de rodas é o da saturacdo no processo de controle, devido a manobras de

grandes angulos (BANG e CHOI, 2003) e/ou torques seculares.

Em Buckingham e Smirnov (1972) é discutida a desaturacdo de rodas de reacao
empregando atuadores magnéticos. Em Gokcev e Meerkov (2001) é apresentada a
metodologia para sistemas com saturagdo de atuadores utilizados na estabilizacdo de

satélites sujeito a perturbac6es seculares.

Da vasta literatura que apresenta o desenvolvimento das equacfes da dindmica
ndo linear, para satélites equipados com bobinas, destacam-se os trabalhos de Fauske
(2002), Cohen (1973), Spencer (1977), Shigehara (1972) e Alfriend (1977). As
equacOes do sistema tornam-se variantes no tempo devido ao campo geomagnético. A
analise da controlabilidade de satélites equipados apenas com bobinas magnéticas é
encontrada em Bhat e Dham (2003). Wisniewski e Markley (1999) desenvolvem uma
metodologia de controle 6timo aplicada ao controle de atitude em trés eixos.
Propriedades elétricas de materiais utilizados em bobinas magnéticas sdo apresentadas e
discutidos em Legg (2003). A descricéo, especificacdes e precisdes de rodas (de reagéo
e volantes de inércia) da TELDIX utilizadas para estabilizacdo em trés eixos séo
encontradas em Auer (1983) e Heidelberg (2004). Em Auer (1983) sdo também

apresentadas repostas para os comandos de controle.
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3.1- Movimento em atitude de um corpo rigido

3.1.1- Sistemas de pontos materiais

Para efeito de andlise, o satélite modelado neste trabalho serd considerado como
um corpo rigido (constituido por um conjunto de pontos materiais), sujeito a lei de

conservacao da quantidade de movimento linear e angular

=L (3.1)

T

2
ZMO = Ijlo (3.2)

Com F representando forcas externas, L a quantidade de movimento; e, I\7|O a

soma dos momentos em relacdo as forcas externas que agem sobre 0s pontos materiais

do sistema do satélite.

A resultante e 0 momento resultante em relacdo ao ponto fixo 0 das forcas
externas sdo, respectivamente, iguais a variacdo na unidade de tempo da quantidade de

movimento e do momento angular em relacdo ao do sistema de pontos materiais.

O centro de massa do sistema é o ponto G definido pelo vetor posicdo r que

satisfaz:

3
=
Il
M-
3
=i

(3.3)

Com m representando a massa total

23



Portanto, as coordenadas do centro de massa sdo dadas por:

y: my:_zn:miyi (3.4)

O centro de massa de um sistema de pontos materiais move-se Como se a massa

total do sistema e todas as forgas externas estivessem concentradas naquele ponto.

Como pode ser visto com o auxilio da figura 3.1, 0 momento angular H's do

sistema de pontos materiais em relacdo ao centro de massa G € dado por (Beer &
Johnston, 1981):

Ho =Y € xmy, (3.5)
I:|G = i ( X miail: (3.6)

Figura 3.1- Sistemas de pontos materiais

onde & é a aceleragéo de P; com relagdo ao sistema de referéncia movel (G,
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Q|
I
Q|
+
Q|

(3.7)

com & e & representando, respectivamente, as aceleracdes de P; e G com relagéo ao
sistema Oyy,.

Portanto vem que:

He = Fxme€-a (3.8)

He =Zn: I <ma :—Zn:hj:xa (3.9)

n —_
O termoZI xm,d representa 0 momento resultante em relacdo a G das
i=1

n —
forgas externas atuantes. Ja o termo I]iﬁ =mT mas para o centro de massa r = 0

i=1
no sistema Gy, donde:

3 Mg = Hy, (3.10)

O momento resultante em relagcdo a G das forcas externas é igual a variacdo na

unidade de tempo do momento angular do sistema de pontos materiais em relacdo a G.
Entretanto, o momento angular HG obtido a partir da soma das quantidades de

movimento dos pontos materiais em seus movimento absolutos, observados no

referencial O,,, apresenta o0 mesmo valor quando calculado utilizando velocidades

Xyz 1

observadas no referencial O, .

l:ic :i I‘Xmivi ::iailxmivil (3.11)
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Se nenhuma forga externa atuar sobre os pontos materiais de um sistema tem-se

que L é constante e H, também é constante.
O momento angular de um corpo rigido em relacdo a G é dado por:

Ao =7 x v, Am,) (3.12)

onde T e V, representam, respectivamente, o vetor posicio e a velocidade do ponto

material P; de massa Am; em relacdo ao sistema de referéncia baricéntrico Gyy,.

Mas, V, =@ xT, onde & ¢ a velocidade angular do corpo (satélite). Portanto

vem que:
i, =21: I <@ x7)am, (3.13)
e ainda,
=X ity j+zk (3.14)
o =0, it o, }+ o, k (3.15)

Apos algumas manipulacGes algebricas pode-se concluir que:
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n n n
H, =a)xZ(yi2 +27)Am, _a)yzxi y;Am; _szZiXiAmi
i1 i1 =)

H, = _wxzn:XiYiAmi _a)yzn:(xiz +27)Am, _wzzn:iniAmi

i=1 i=1 i=1

n n n
H, = _a)xzxiziAmi B a)yz YiZiAm; + sz(Xiz +y7)Am,
i1 i1

i=1
Substituindo as somatorias por integrais vem que:

H, = o, j(yz +2%)dm -0, _[xy dm - o, _[zx dm
H, =-o0, .[xy dm-o, .[(22 +x2)dm - o, jyz dm

H, =-o, jzx dm - o, IyZ dm -, J(Xz +y*) dm

(3.16)

(3.17)

As integrais que contém quadrados representam 0s momentos de inércia

baricéntricos do corpo em relagéo aos eixos x, y e z.

I, = J(yz +z%)dm
I, = _[(22 +x%)dm

I = I(xz +y%)dm

(3.18)

As integrais que contém produtos de coordenadas representam os produtos de

inércia baricéntricos do corpo:

Py = jxy dm
P, = '[yz dm
P, = J‘zx dm
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Assim, as componentes do momento angular Hg do corpo sdo dadas por:

H, =10, -P 0, -P,o,
Hy = —Pyxa)X + Iya)y — Pyza)Z (3.20)

H,=-—P,0, - sza)y + 1,0,

A matriz de momentos e produtos de inércia (tensor de inércia) é definida por:

I X - 5xy - F_)xz
P, 1, -P, (3.21)
- sz - sz Iz

Uma nova matriz poderia ser obtida se um sistema de eixos diferente fosse
utilizado. E sempre possivel escolher um sistema de eixos X'y z  (em um novo sistema
de referéncia) chamados eixos principais de inércia, em relacdo aos quais todos os

produtos de inércia sao nulos:
o I, O (3.22)
0

Onde I,, I, e I, representam os momentos centrais de inércia. Portanto, as

y

componentes do momento angular Hg reduzem-se a:

H. =lo
Hy. = Iy,a)y. (3.23)
H =l
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3.1.2- Movimento de um corpo rigido em trés dimensdes

O sistema esta preso ao sistema do corpo, e HG ¢ o momento angular do corpo

com relacdo aos eixos baricéntricos Gyy:z» de orientacdo fixa, conforme pode ser visto

na figura 3.2.

Figura 3.2- Movimento de um corpo rigido em trés dimens6es

A derivada do momento angular HG em relacéo ao sistema girante Gyy;, €:

w0 AL A .oA
€., =HitH, jeH,k (3.24)
A derivada I—LIG do vetor HG em relagéo ao sistema Gyyz> pode ser obtida por:

He = (He)e +QxHg (3.25)

Xyz
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onde Q representa a velocidade angular do sistema girante; H. € o momento angular
do corpo em relacdo ao sistema Gyy:z> de orientacdo fixa, e (HG)GXVZ é a derivada de

H, em relago ao sistema girante Gyy,.

Mas,

> M, = H, (3.26)

Portanto, vem que:

+QxHyg (3.27)

Se o sistema rotativo estiver preso ao corpo, sua velocidade angular Q é

identicamente igual a velocidade angular @ do corpo.

Se o0s eixos X, y e z forem escolhidos de modo a coincidirem com 0s eixos

principais de inércia do corpo, as componentes do momento angular I-ﬁlG sdo dadas por:

He = 1,0, i+ 1,0, j+1,0,k (3.29)

Com I, I, e I, representando os momentos centrais de inércia do corpo.

Assim pode-se obter (para Q =& ):

S Mg = (Lo, i +1,0, i+ 1,0,K) + (0, i+o, j+o, )x (Lo, i+1,0, j+1,0,k)
(3.29)
E, portanto:
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Z'\_/]G =[Ix.a.)x +(Iz - Iy)a)ya)z]/i\—'_[lyd)y(lx - Iz)a)xa)z]/j+[lza>z(ly - Ix)a)xa)y][2

(3.30)
Ou seja, as equacdes de Euler do movimento sdo dadas por:
dYM, =la +(1,-1)o,0,
dM, =1,0,+(1,-1,)00, (3:31)

ZMZ = Iz.d)z+(|y_|x)a)xa)y

Tem-se ainda, trés equacOes adicionais:

D> F, =ma,
D> F, =ma, (3.32)

D> F, =ma,

que juntamente com as equacBes de Euler, formam um sistema de seis equacdes
diferenciais. Com as condigdes iniciais adequadas, estas equacOes diferenciais
apresentam uma solucdo Unica. Assim, o movimento de um corpo rigido em trés
dimensGes estd completamente definido pela resultante e 0 momento resultante das
forcas externas que atuam sobre ele. Baseado nestas equacdes € que foi construido o

modelo para o sistema do satélite que se esta pretendendo estudar.

3.2 - Referencial do satélite

O referencial do corpo (BF) ou do satélite, definido por (x, y, z), € um sistema de
coordenadas com origem no centro de massa do satélite. A figura 3.3 ilustra a situacao.

Os eixos sdo escolhidos como sendo coincidentes com 0s eixos dos momentos
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principais de inércia. Para estudos de satelite estabilizados em trés eixos, Terra-
apontado, é pratico definir os eixos de rolagem, arfagem e guinada como sendo (WIE,
1998, MOSCATI, 1992):

« eixo de rolagem x, nominalmente alinhado com Xo

. eixo de arfagem y, nominalmente alinhado com yo

« eixo de guinada z, nominalmente alinhado com zo

Figura 3.3 - Sistemas de referéncia, inercial (ECI), orbital (OF) e do satélite (BF).
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3.3- Representacgéo da atitude

A atitude em trés eixos é convenientemente representada por meio de uma
transformacédo de coordenadas, na qual se transforma um conjunto de coordenadas no
espaco inercial em um conjunto de coordenadas fixadas ao satélite (Wertz, 1978).
Existem parametrizagOes/representacOes alternativas para estas transformacgdes. A
principais representagdes séo:

 Matriz de rotagdo ou matriz de atitude;

« Angulos de Euler;

* Quaternions ou parametros de Euler;

Cada um desses conjuntos de parametrizacbes apresenta vantagens e

desvantagens. Em Wertz (1978), Hughes (1986), Fauske (2003) e Wie (1998) séo

discutidas pormenorizadamente cada uma dessas parametrizagoes.

3.4- Matriz de rotacéo

A matriz de rotacdo, também chamada de matriz de cossenos diretores, tem as
interpretacdes (Fauske, 2003):

* Descreve a orientacdo mutua entre dois referenciais, onde cada vetor coluna
sdo 0s cossenos dos angulos entre os dois referenciais;

* Transforma um vetor representado em um referencial para outro;

A matriz de rotacdo R de um referencial a para um referencial b denotada por

Rba € um elemento do conjunto SO (3), definido como

SO (3)={R|ReR*=RR=1ledetR =1} (3.33)
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onde | é a matriz identidade 3 x 3.

A notacdo seguinte é usada para transformar um vetor r de um referencial para

outro:

rPara _ deeara r.de (334)

onde o indice superior descreve em qual referencial o vetor esta expresso.

Devido a propriedade de ortogonalidade, R'R = |, pode-se mostrar que a

derivada no tempo da matriz de rotacéo é dada por

Ry =S(@%)R, (3.35)

—

onde a notagdo usada @, representa a velocidade angular do referencial b em relagéo

ao referencial a, expressa no referencial a. A velocidade angular tem a propriedade

—a —

@5, =- @, (FAUSKE, 2003), e S(&) é o operador anti-simétrico (skew-symmetric):

0 -o, o, @,
S@)=| @, 0 -o| , =0, (3.36)
-@, o, 0 @,
Reescrevendo vem:
Ry =S(@5)R: = -S(@p)R, (3.37)

b

Sera denotada a matriz de rotagdo por R? =[c) ¢ c?]
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3.5- Parametros de Euler

Os parametros de Euler sdo também chamados quaternions (FAUSKE, 2003), e
sd80 uma representacdo atrativa devido a parametrizacdo sem singularidades e equagdes
diferenciais da cinematica serem lineares (FAUSKE, 2003, WIE, 1998). A
representacdo em quaternion requer menos tempo computacional que a representacéo
por angulos de Euler (ARANTES e FONSECA, 2004a) e, portanto é usado em

aplicacdes onde os recursos computacionais sdo limitados (WERTZ, 1978).

Um quaternion g € definido como uma grandeza hiper-imaginaria composta por

uma parte real n e um vetor € dados por
o
n= cosE , &=./Jsen— (3.38)

que representa uma rotagcdo de @ em torno do vetor unitario A. Um quaternion satisfaz o

vinculo g'q = 1, ou seja
n’+elvelvel =1 (3.39)

As equacdes diferenciais da cinematica sdo dadas por (WERTZ, 1978, WIE e
ARAPOSTATHIS, 1989, WIE, 1985):

Qg (3.40)

onde
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O~ -, 0 @, @,
o, -o, 0
-o, -o, -o, 0

(3.41)

A matriz de atitude SO(3) obtida a partir dos quaternions é dada por (WIE,

1998)

RY=(m*-q"q)l +29.9" - 27Q(e)

onde Q(e) é o operador anti-simétrico dado por

0 -& ¢
Q&) =| & 0 -g
-& & 0

Dada a matriz de atitude pode-se determinar 1 ¢ € pelas relagdes

@
n=@0+cy +C,p +Cyy)"? para OSE
1 Co3 = Ca2
&=—1C5 —Cs3 se n#0
an
Ci2 =Cy

Se n = 0 escolhe-se outra sequéncia de rotagdes.
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3.6- Angulos de Euler

A orientacdo de um corpo também pode ser descrita por trés angulos (trés

parametros independentes) denominados angulos de Euler. A Figura 3.4 ilustra a

sequéncia de rotagdes necessarias para levar um referencial X =(X,Y,Z) a outro

X = (x,¥,2), que sdo listadas como:

« Rotagio em torno do eixo Z de um angulo @ que leva ao sistema&, @, ¢.
« Rotagdo em torno do eixo & de um angulo @ que leva ao sistema & 6, c.
* Rotag¢do em torno do eixo ¢ de um angulo y que leva ao sistema x, y, z.

Para essa seqiiéncia de rota¢des 3 — 1 — 3 a matriz de atitude é dada por (Kaplan,

1976)
COSy COS¢ —Seny cos@sin g cosysend +Sin yy cosdcosg  senysend
RY =|—cosy cos¢ —cosy cos@seng —sin yseng + cosy CosHcos¢g  Cosysend (3.46)
sendseng —sené cos ¢ cosd
hZg Az A2
g\ 4 5
é -~
- ]
: W
7 g 7
/ r
r 8 > v >
¢
& W
X £ ¥ Bk X ’

Figura 3.4 - Construcdo dos angulos de Euler
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Em problemas de estabilizacdo de atitude em trés eixos é comum definir:

e angulo de rolagem (@) é o angulo de rotacdo em torno do eixo de rolagem
e angulo de arfagem (0) é o angulo de rotacdo em torno do eixo de arfagem

e angulo de guinada () € o angulo de rotacdo em torno do eixo de guinada

Note que os angulos séo definidos para rotagbes em torno de eixos distintos e
sdo usados comumente para relacionar o referencial orbital (OF) ou LVHL com o
referencial do satélite (BF), adequado para tais aplicacbes (MOSCATI, 1992). Existem
doze conjuntos possiveis de angulos de Euler para descrever um referencial em relagédo

a outro (WERTZ, 1978). Esses conjuntos/sequéncias sao dividas em dois tipos:

Tipo 1 (anti-simétrica): Nesse caso as rotagdes sdo feitas, sucessivamente, em cada um
n . . . . T A - ~
dos trés eixos. Esse tipo apresenta uma singularidade em 6 = i? As sequéncias séo 1

-2-3,2-1-3,3-2-1,2-3-1,3-1-2,1-3-2.

Tipo 2 (simétrica): Nesse caso a primeira e terceira rotacdo sdo feitas sobre 0 mesmo
eixo. Esse tipo apresenta uma singularidade em@ =7 e 8 =0. As seqiiéncias sdo 3 — 1
-3,2-1-2,1-2-1,2-3-2,1-3—-1,3—-2-3.

As matrizes de rotacdo e as equagdes cinematicas para cada uma dessas
sequéncias de rotacdo (simétricas e anti-simétricas) sdo encontradas nas referéncias
Wertz (1978) e Hughes (1986). Apesar das equacOes da cinematica apresentarem
singularidades do tipo 1 e tipo 2, os angulos de Euler ttém uma clara interpretacdo fisica

e sdo utilizadas na entrada e saida das simulaces.

Dada a matriz de rotacdo (33) escrita em termos de quaternions, os angulos de

rolagem (@), arfagem (0) e guinada (y) para a sequéncia de rotagdo 3—2—1, ou seja,
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primeira rotacdo em guinada, segunda rotacdo em arfagem e terceira rotacdo em
rolagem, sdo dados por (WIE, 1998, HUGHES, 1986):

¢ = arctg[cﬁj 0<¢<2r
C

33

0=arcsen€c,  -=<0< % (3.47)

v = arctg[ci] O<y<2r
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CAPITULO 4

SISTEMAS DE CONTROLE

4.1- Introducéo

O estudo e o desenvolvimento de um sistema de controle de atitude e Orbita
(SCAQO) de um satélite artificial € uma atividade multidiciplinar, pois abrange no

minimo trés areas distintas, ou seja:

e Dinadmica de atitude (HUGHES,1986), cujo objetivo é 0 estudo e a
determinacdo das equagfes de movimento do satélite em tomo do seu centro
de massa;

e Mecanica Orbital (KAPLAN, 1976), onde a posi¢do do satélite na érbita e
as forcas e torques que atuam sobre o satélite sdo os objetos de estudo;

e Teoria de Controle (CHEN, 1975; OGATA, 1970; D'AZZ0O e HOUPIS,
1988) ¢ a ferramenta utilizada para estudar e projetar o sistema de controle

do satélite.

E importante ressaltar que a teoria de controle possui varias ramificacdes, tais
como: controle n&o-linear (ATHERTON, 1975), controle digital (FRANKLIN e
POWELL, 1989), controle multivariavel (MACIEJOWSKI, 1989); controle 6timo
(ANDERSON e MOORE, 1971) e controle aplicado na area espacial (WERTZ, 1978;
SKELTON, 1988).

Entretanto, a complexidade da teoria empregada, geralmente, se opde aos
resultados simples, baratos e préaticos, os quais sdo fundamentais nas fases iniciais de
um projeto de um sistema de controle, onde é importante determinar se um aspecto do

sistema é viavel ou ndo.
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O modelo matematico de um sistema fisico é linear se o sistema € linear, e um
sistema € linear se seu movimento total puder ser descrito pela superposicdo de mais de
um movimento simples descrito por uma equacdo diferencial linear. Assim, se um
sistema linear exibe a resposta x(t) a um estimulo x'(t), entdo o sistema exibird uma
resposta x(t)+ y(t) a um estimulo x'(t) + y'(t). Técnicas da teoria de controle linear
permitem obter informacBes sobre o comportamento do sistema sem necessariamente
resolver as equacOes diferenciais que o descreve. Um exemplo é a investigacdo da

estabilidade de um sistema através do método do lugar das raizes (OGATA, 1970).

A teoria de controle costuma ser utilizada para o projeto de sistemas de controle
de atitude de um satélite artificial estabilizado em trés eixos e ndo raro se utiliza como

atuador rodas de reacao.

4.2- Teoria de controle linear

A Figura 4.1 mostra um diagrama de blocos do sistema de controle de atitude
"tipico" de um satélite artificial. Os blocos representam a relacdo funcional das
diferentes entradas (input) e saidas (output) envolvidas. Estes sinais podem sofrer
operacOes de adicdo e subtracdo, representadas por circulos, chamados de pontos de
soma. O diagrama de bloco é uma representacdo esquematizada de qualquer sistema

fisico ou conjunto de equacgdes matematicas caracterizando os componentes do sistema.

Perturbacio

Saitla
=)
\ 3 _
referéncia m{ GCONTROLADOR |y, ATUADORES Dinémica ™
R

Y

Sensores

Figura 4.1 - Sistema de controle
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A planta é a parte do sistema de controle a qual necessita ser controlada; no caso
é a dindmica do satélite. As caracteristicas da planta sdo geralmente determinadas por

componentes fisicos especificos.

Uma entrada tipica que pode afetar a estabilidade e/ou controle de um satélite
séo os torques de perturbacdo externos. Por exemplo: gradiente de gravidade, radiacdo
solar e torques magnéticos. Estes sdo chamados de deterministicos no sentido que eles
sdo funcgdes conhecidas da posicdo e orientacdo do satélite. O sinal de erro representa o
desvio entre o valor desejado (referéncia) e o valor real da saida do sistema. O sinal de
erro é processado pelo controlador, para produzir um torque de controle, contréario ao

efeito do torque de perturbacdo da entrada e consequentemente, controle da saida.

Quando a chave da Figura 4.1 encontra-se aberta, tem-se um sistema de controle
em malha aberta; neste caso a acdo de controle é independente da saida do sistema.
Quando a chave esta fechada, tem-se um sistema de controle em malha fechada ou com
realimentacdo, e neste caso a acdo de controle pode ser modificada pela informacao

disponivel na saida.

Existem varias razbes que justificam o controle com realimentacdo; entretanto,
para o controle de atitude de satélites, a grande vantagem é que este fica sujeito a
torques perturbadores, os quais sdo mais facilmente contrabalancados por uma acao de
controle que leve em consideracdo os efeitos desta perturbacdo, ou seja, o controle fica

automatico e com isso o desempenho do sistema de controle é melhorado.

Os torques de controle, tipicamente, sdo produzidos pela expulsdo de massa,
como 0s jatos, por rodas de reacdo ou bobina magnética, sendo que esta ultima interage
com o campo magnético terrestre. O principio de funcionamento destes controladores é

a conservacgdo ou troca de momento angular com o satélite.
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A lei de controle é o principio no qual o controlador é projetado para concluir o

desejado desempenho do sistema total.

A relacdo entrada/saida de cada elemento do sistema de controle é geralmente
definida em termos da funcdo transferéncia, assumindo-se que todas as condicGes
iniciais sdo zero. Podemos representar a funcdo transferéncia como a razdo de dois

polinbmios em s, como:

_n(s) _a,,s"+a, "+ +ay
d(s) s"+b s"t +..+b

G(s) (4.1)

onde os m valores de s, para 0s quais n(s) é zero sdo conhecidos como sendo 0s zeros
de G(s), e os n valores de s, para 0s quais d(s) é zero sdo conhecidos como os polos de
G(s).

A funcdo transferéncia da planta pode ser obtida, tomando-se a transformada de
Laplace da equacdo que descreve a dindmica do sistema. Considerando que a equacao

de Euler que descreve a planta € dada por

10 =N (4.2)

onde | é 0 momento de inércia do satélite, d0/ds* é a aceleracéo angular do satélite e N

representa os torques atuando sobre o satélite.

A transformada de Laplace da equacdo (4.2) é dada por:

| s £(0) =£ (N) (4.3)
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Como resultado, a funcéo transferéncia da planta é:

1

G(s)=IS

(4.4)

2

A Lei de controle obtida considerando o torque de controle N, proporcional ao

sinal de erro 9 é chamada de lei de controle proporcional, dada por

Ne=-K6 (4.5)

onde K é o ganho do sistema. O controle proporcional é pouco usado porque provoca

grandes oscilacdes no angulo 6.
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CAPITULO 5

ACOPLAMENTO ENTRE O CONTROLE DE ATITUDE E DE TRAJETORIA

De acordo com Lennox (2004), o acoplamento de sistemas de controle de 6rbita
e atitude € um conceito relativamente novo e existem poucas publicacdes disponiveis na
atualidade. O nao acoplamento ou até mesmo o “negligenciamento” no que se refere ao
controle de orbita pode ser justificado pelo fato de que na simulacdo da dindmica de
atitude utiliza-se uma taxa de amostragem muito maior do que a simulac¢do da dinamica
orbital. O controlador de 6rbita depende do controlador de atitude s6 no que se refere ao
acionamento de atuadores. O controlador de atitude compensa o torque aplicado no
veiculo pelo acionamento de atuadores que sdo utilizados pela operacdo de manobras

orbitais.

Neste trabalho efetuou-se com auxilio do MATLAB®/SIMULINK as simulacdes
de manobra de atitude e Orbita considerando perturbacGes e ndo linearidades nos
sensores e atuadores. As simulacdes foram obtidas a partir do STAS (Satellitet

Trajectory and Attitude Simulator).

O programa de simulacdo STAS (Satellite Trajectory and Attitude Simulator),
desenvolvido por Rocco (2006; 2008) utilizando o MATLAB®/SIMULINK versdo
7.5/2007 foi subdividido em parametros editaveis e ndo-editaveis. Os parametros
editadveis sdo, fundamentalmente, aqueles que podem alterar o tipo de 6rbita a ser
utilizada por meio do ajuste dos elementos keplerianos, da quantidade de combustivel,
da forga a ser aplicada pelo propulsor, dos tipos e magnitudes dos disturbios no sistema,
das magnitudes dos erros nos sensores e dos ganhos dos controladores. Em
contrapartida os parametros ndo-editaveis sdo identificados pelas equagdes que
governam 0 movimento orbital, 0 comportamento do sistema de propulsdo e parametros
dos controladores PI, PD e PID.
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Esse programa simula a trajetdria de satélites e permite considerar 0 movimento
orbital perturbado por distarbios externos aliados a ndo-idealidades dos atuadores e
sensores. O STAS foi desenvolvido para operar em malha fechada controlando a
trajetoria a cada instante de tempo, determinado pelo passo definido como um dos
parametros de entrada para o simulador.

O objetivo de um sistema de controle de malha fechada é tentar manter o sinal
de saida proximo ao sinal de entrada, diminuindo ao maximo os erros de regime, ou

desvios de estado do sistema.

5.1- Dinamica orbital

O movimento orbital pode ser implementado a partir da simulagdo da solucéo da
equacdo de Kepler a cada passo definido pelo simulador SPACECRAFT
TRAJECTORY SIMULATOR (STS). A cada instante de tempo o processo de
determinacdo da trajetéria propaga a posicdo da Orbita. Desse modo, fornecido um
estado inicial e um intervalo de tempo, pode-se converter o estado em elementos
keplerianos solucionando o problema inverso de posicionamento do veiculo espacial. E
posteriormente, ainda com a equacdo de Kepler pode-se obter os elementos propagados.
Os novos elementos keplerianos servirdo para obtencdo do estado a ser propagado

solucionando o problema direto de posicionamento.

O diagrama de blocos da Figura 5.1 descreve de forma geral o conceito e

arquitetura do programa para a simulagdo de trajetdria utilizado neste trabalho, STS.

O problema direto de posicionamento de um satélite consiste em, dados 0s
elementos keplerianos da orbita (a, e, i, o, Q, M) e o instante de tempo t, calcular a
posicdo e a velocidade (estado) do satélite. E € obedecendo essa sequéncia que é

implementado o programa de simulagé&o.
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A partir da equagédo de Kepler pode-se conceber um modelo para o subsistema

de controle de 6rbita, como o descrito na Figura 5.1.

Ferturbacio
sinal de controle
! . F
eIro X necessario pasicéo real
X v J
ref E g S +P -
Posicao de _,(j_p, CONTROLADOR |t, ATUADORES Dingmica do |
referéncia Y 5, mawimento orbital
X T
det sinal de controle aplicado
Xaplicadn real
| Determinacao |y Senzores |y

pardmetros medidos para a

determinagdo da posicao da posigéo real

Figura 5.1 — Diagrama de blocos para o subsistema de controle de érbita

Na arquitetura do programa de simulacdo de trajetoria a entrada X do sistema
esta relacionada com a estimativa de referéncia que pode ser obtida por meio de um
subsistema de guiamento capaz de fornecer a trajetéria Otima a ser seguida. Esta
referéncia é comparada com a posicao real do satélite, que pode ser obtida por meio de

SENsores.

Desta comparacdo o sinal de erro € gerado, que por sua vez, servird como
elemento de entrada para o controlador. O controlador do sistema ira, entdo, utilizar as
técnicas classicas de controle PI, PD e PID para diminuir o erro tanto no estado
estacionario quanto o erro de regime transitorio, ou seja, diminuir o overshoot para que
0 sistema ndo tenda a instabilidade. Apos o tratamento do erro dos estados o controlador

envia o sinal de controle para os atuadores.
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A saida do atuador servird como sinal de controle a ser aplicado, que serve para
efetuar a correcdo de posicdo e velocidade do satélite. Neste momento surgem as
limitacGes dos atuadores para corrigirem o erro. Admite-se ainda, perturbacdes ou
disturbios externos ao sistema de controle. O sinal de controle é aplicado na dindmica
do movimento orbital, a qual determina a posi¢do real do satélite. Em seguida s&o
coletados os parametros referentes a posicao real do satélite, por meio da utilizacdo de
sensores, com relacdo a um sistema de coordenadas inercial centrado no centro da Terra
(ECI).

A posicdo real do satélite X4t € novamente comparada com a posicao inicial de

referéncia X, que vai gerar outro erro residual.

A figura 5.2 ilustra a configuracdo do simulador de trajetdria STS.
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Figura 5.2- Configuracdo do Simulador de Trajetéria
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5.2- Dindmica de atitude

Existem varios métodos para controle disponiveis e o sistema de controle de
atitude depende dos atuadores para controlar a atitude. Alguns tipos de atuadores
comumente utilizados s&o torques magnéticos, rodas de reacdo, etc. Nesse trabalho ndo
se busca especificar o atuador a ser utilizado, mas simplesmente a utilizagéo do efeito

provocado pelo atuador.

Muitos dos métodos de controle utilizados sdo controladores lineares, todavia a
dindmica dos veiculos espaciais € ndo linear e, portanto, os controladores nao-lineares
poderédo ser mais eficientes para controlar a atitude. Tsiotras (1994) apresentou oito leis
de controle de realimentacdo nédo-lineares utilizando fungdes de Lyapunov com termos
quadraticos e logaritmicos. Essas leis usam parametros de Euler e parametros de

Cayley-Rodrigues e cossenos diretores.

Esse trabalho contempla estratégias de controle classicas. O procedimento para
determinacdo da atitude também propaga a atitude a cada instante de tempo. As
equacbes do movimento para a atitude sdo integradas. A figura 5.3 descreve o
procedimento implementado no simulador SPACECRAFT ATTITUDE SIMUATOR
(SAS) utilizado nesse trabalho.

Perturbacio
sinal de conrole
o * hecessaro F
<L NP
E o S+ P
% Pl conTROLADOR | ATUADORES Dingmica da
ref EN ATITUDE
H

sinal de condrole aplicaco
real

Sensores -

Figura 5.3 — Diagrama de blocos para o subsistema de controle de atitude
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A figura 5.4 ilustra a configuracdo do simulador de atitude implementado. Esse

modelo simula a atitude do satélite controlado por um sistema de controle PID

considerando disturbios e ndo linearidades aplicados nos sensores e atuadores.

SAS_04 - SATELLITE ATTITUDE SIMULATOR
Evandro Marconi Roc Oct/2009

Atitude Velocity

Roll Reference
Angle (deg)

— e

Pitch Reference

Angle (deg)

Yaw Reference
Angle (deg)

Equagdes
de Euler

Embedded MATLAB Function

Euler Equations
ermor }4

Subsistema
de Controle

reference.
E

G

reference.

legrees | seconds

Subsistema
de sensores

Distarbios no
subsistema de
sensores

|

Subsystem
Control System

Pitch D\stumvf

‘Yaw Disturbing

Figura 5.4 - Configuracdo do simulador de atitude implementado

5.3- Dinamica de acoplamento entre trajetéria e atitude

A arquitetura proposta para a simulacdo é descrita pela conjuncdo dos

subsistemas descritos nas Figuras 5.1 e 5.3, e ilustrada na Figura 5.5, onde o erro em

atitude gera um erro na Orbita devido ao erro no apontamento do propulsor da manobra

orbital.
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aplicagdo do empuxo %Q% Controle de atitude 9 do propulsor controlada 9 Controle de Orbita apontamento
necessatio para a

manobra de drbita /‘\ do propulsar

Figura 5.5 - Arquitetura da simulacéo.

O acoplamento dos sistemas de controle de atitude e de Orbita revela um novo
conceito. O acoplamento do sistema de controle de trajetoria e controle de atitude é
desenvolvido a partir dos controladores que foram descritos nas secbes 5.1 e 5.2
respectivamente. O sistema de acoplamento exige um propagador de estado de trajetoria

bem como um método de propagacéo de atitude.

A figura 5.6 mostra a composi¢do do SPACECRAFT TRAJECTORY AND
ATTITUDE SIMULATOR (STAS) em Simulink/MATLAB®. Esse modelo simula o
acoplamento entre o sistema de controle de atitude e de Orbita. A trajetoria e a atitude do
satélite sdo controladas por um sistema de controle PID considerando distarbios

aplicados na atitude e na velocidade orbital do satélite.
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Figura 5.6 - Configuracdo geral do STAS (Controle de Trajetéria e Atitude acoplados).
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Especificamente com relagdo a atitude, o simulador permite que seja
implementado, para cada um dos eixos distintamente, perturbacbes do tipo Viés,
perturbacdes aleatdrias (gaussianas), senoidais, do tipo pulso, degrau, rampa, seqiiéncias

repetitivas e degraus repetitivos.
Foi tratado um modelo genérico, onde pode ser inserido o tipo de distdrbio que
for desejado, bastando para isso especificar parametros. O distdrbio em cada um dos

eixos foi concebido de mesmo modo.

O modelo dos sensores foi desenvolvido da mesma forma, valendo também a

observacao que os trés eixos foram tratados de maneira semelhante.

Como modelo para o subsistema de controle de trajetoria tem-se a figura 5.7 que

descreve a implementagao que fora utilizada no programa de simulagéo.
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Figura 5.7- Modelo para subsistema de controle de trajetdria
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CAPITULO 6

RESULTADOS

Neste Capitulo serdo apresentados os resultados obtidos a partir dos sistemas
SAS, STS e STAS (ROCCO, 2006a; 2008). Os itens 6.1 e 6.2 mostram resultados do
sistema sem a ocorréncia do acoplamento entre o controle de atitude e 6rbita, visto que
sO sdo tratados os sistemas SAS e STS respectivamente de forma separada. SO no item
6.3 é que se mostra os resultados obtidos utilizando o sistema de modo acoplado -
Spacecraft Trajectory Simulator (STAS). Os resultados demonstraram o0 comportamento

do programa STAS, que para alguns casos se consegue atuar de forma satisfatoria.

Os sistemas ora utilizados j& foram validados por Marcelino (2009) a partir de

analise comparativa com dos resultados obtidos por Prado (1989).

6.1- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Attitude Simulator (SAS)

Na manobra de atitude considerando perturbacdes e ndo linearidades nos sensores e

atuadores foram consideradas as seguintes condigoes:

e Angulos:

Arfagem
> 0s=0°
> 30s=15°
> 300s = 15°

Rolagem
> 0s=0°
> 199s = -15°
> 300s = -15°

Guinada
> 0s=0°
> 90s=30°
> 99 s= 30°
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> 100s=0°
> 1995 =0°
> 200s = 50°
> 300s = 50°

Tempo total da simulagdo: 300 s

Passo utilizado na simulacgéo: 0,01 s

Perturbacdo considerada: pulsos; ruido randémico; desvio de bias; desvio senoidal.
Erros nos atuadores:

- Néo linearidades consideradas: zona morta; limitador de aceleracdo; saturacao;
atraso de sinal.

- Erro de bias: 0,05°

- Erro randémico: ganho de 0,001

- Erro senoidal: 0

Erros nos sensores:

- Néo linearidades consideradas: atraso no sinal
- Erro de bias: 0,01°
- Erro randémico: ganho de 0,01

- Erro senoidal: 0

As figuras 6.1 até 6.6 ilustram os resultados obtidos para o que fora especificado
no momento com relacdo ao eixo guinada. O comportamento para 0s outros eixos é

similar.

A figura 6.1 ilustra o angulo de referéncia guinada e a figura 6.2 mostra o

distdrbio aplicado nesse mesmo eixo.
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Figura 6.1 — Angulo de referéncia em guinada (graus).

Figura 6.2 — Distarbio em guinada (graus).
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A figura 6.3 descreve os erros nas medidas de guinada. O valor méximo obtido é

de 0,06 e 0 minimo é -0,02 para esse erro.

Figura 6.3 - Erros nas medidas de guinada (graus).

A figura 6.4 mostra cinco gréaficos referentes ao sinal de atuacdo em guinada. O
primeiro grafico descreve o sinal de entrada do controlador que nos instantes 100 e 200
sofre maior variacdo. O segundo grafico mostra o sinal com zona morta; o terceiro
gréfico sinal com zona morta e limitador de taxa; o quarto grafico é o sinal com zona
morta, limitador de taxa e saturacdo; e, por fim, o quinto gréafico ilustra a conjuncéo de
zona morta, limitador de taxa, saturagcdo e retardo. Nota-se que o comportamento é

semelhante para cada uma das situagdes citadas.
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Figura 6.4 — Sinal de atuacdo em guinada.

A figura 6.5 mostra o erro de atuacdo em guinada que € da ordem de 0,05; a

menos nos instantes 25, 100 e 200 que ocorre uma variacdo entre 0 e 0,05.

A figura 6.6 mostra o angulo de saida em guinada. Nota-se que o sinal de saida
segue aproximadamente o sinal de referéncia que é mostrado na figura 6.1. A partir do
instante inicial até 100 o sinal se comporta aproximadamente como uma rampa
assumindo o valor de 30 no instante 100, e no instante 300 o valor assumido é de 200,

ressaltando uma variagao ocorrida no instante 150 como descrito na figura 6.2.

A analise dos resultados obtidos nos graficos descritos nas figuras 6.1 a 6.6
utilizando o Spacecraft Attitude Simulator — exclusivamente atitude -, refletem o que
era de se esperar, que 0 sistema conseguisse acompanhar o sinal de referéncia. As
variagcOes percebidas nos gréaficos sdo provenientes dos erros e disturbios aplicados. O
controlador também provoca uma oscilagdo em sua resposta de regime transitorio.
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Figura 6.5 — Erro do Atuador em guinada (graus).

Figura 6.6 — Angulo de saida em guinada (graus).

64



6.2- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Trajectory Simulator (STS)

Com aplicacdo de empuxo na direcdo tangencial a trajetéria adicionada a

perturbagdo e erros nos propulsores e mais ainda os erros nos sensores foi obtida a

manobra orbital a partir das seguintes condigdes:

Elementos Keplerianos Iniciais: - semi-eixo maior = 7000000 m
- excentricidade = 0.0000001

- inclinagdo = 45°
- ascensao reta do nodo ascendente = -30°
- argumento do perigeu =0

- anomalia média =0

Altitude inicial: aproximadamente 620 km

Tempo total da simulacao: 20.000 s

Passo utilizado na simulacdo: 0,5 s

Forca aplicada pelo sistema propulsor a cada passo: 2 N

Maéxima capacidade do sistema propulsor (manobra + correcdes): 40 N

Impulso especifico do sistema propulsor: 460 s

Perturbacdo considerada: impactos nos instantes 500 s; 502 s; 503 s; 1000 s; 1500 s;
1501 s

Erros nos propulsores: - N&o linearidades consideradas: nenhuma
- Erro de bias: 0,0005 m/s
- Erro randémico: ganho de 0,00001
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- Erro senoidal: ganho de 0

o Erros nos sensores: - Ndo linearidades consideradas: nenhuma
- Erro de bias: 0,0001 m/s
- Erro randdémico: 0,0001
- Erro senoidal: 0,0001

A figura 6.7 ilustra o comportamento da trajetoria do veiculo (satélite) no
sistema de referéncia inercial centrado na Terra. Nota-se que a trajetéria é mantida
dentro do planejado.

¥ 10

axis Z [m]
o
L

¥ 10

axis X [m]

Figura 6.7 — Trajetoria do veiculo no sistema de referéncia inercial centrado na Terra.

O comportamento da altitude do satélite € mostrado na figura 6.8, onde se

percebe que ocorre um aumento gradativo no tempo, até procurar se estabilizar num
valor final.
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Figura 6.8 — Altitude (km).

A figura 6.9 apresenta trés gréaficos. No primeiro gréfico da figura 6.9 tem-se o
de controle no eixo X; no segundo grafico tem-se ilustrado trés instantes que séo
aplicados os disturbios no eixo X; e, o terceiro grafico mostra o controle no eixo X com
disturbios. Fica evidenciado que o sistema consegue passar pelas situacdes de

perturbacdes retornando a sua condi¢do de operagdo em regime a contento.

A figura 6.10 também apresenta trés graficos e é analisada de modo analogo ao
da figura 6.9. A diferenca que ocorre é que os disturbios aplicados sdo de valores
negativos. O primeiro grafico mostra o sinal de controle aplicado no eixo y; o segundo
grafico descreve os disturbios; e, o terceiro grafico descreve o distarbio juntamente com
o sinal de controle. A figura 6.11 ilustra a mesma informacao das figuras 6.9 e 6.10
todavia com relagéo ao eixo z. Percebe-se que 0 comportamento entre 0s eixos y e z sao

bem semelhantes.
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Figura 6.9 — Sinal de controle com distarbios no eixo X (m/s).

Figura 6.10 — Sinal de controle com distdrbios no eixo Y (m/s).
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Figura 6.11 — Sinal de controle com distdrbios no eixo Z (m/s).

As figuras 6.12, 6.13 e 6.14 mostram os erros nos atuadores respectivamente nas
direcOes X, y e z e pode-se constatar que o valor maximo ¢é da ordem de 0,0005 e o valor

minimo € zero para cada um dos €ixos.

As figuras 6.14, 6.15 e 6.17 apresentam o sinal de erro nos sensores aplicado em
cada um dos eixos X, y e z respectivamente e insinuam, em média, um comportamento

senoidal.

A figura 6.18 indica que o empuxo ideal aplicado deve ser de 2 N. A figura 6.19
mostra que o sinal a ser aplicado seguiu o que fora preconizado pelo sinal ideal,
contendo suas variacGes provenientes dos disturbios. E mostra ainda que, a maior
magnitude do empuxo real aplicado ocorreu nos instantes em que ocorreram 0S
disturbios (vide figuras 6.9, 6.10 e 6.11). A figura 6.20 mostra 0 mesmo descrito na
figura 6.19 com o detalhe do empuxo real aplicado, onde nota-se que mesmo com a
saturacdo do sistema de propulsédo o controlador foi capaz de levar o empuxo aplicado
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para préximo do nivel de referéncia.

Figura 6.12 — Erro do atuador na direcdo do eixo X (m/s).

Figura 6.13 — Erro do atuador na direcdo do eixo Y (m/s).
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Figura 6.14 — Erro do atuador na direcdo do eixo Z (m/s).

Figura 6.15 — Erro nas medidas na dire¢do do eixo X (m/s).
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Figura 6.16 — Erro nas medidas na direcdo do eixo Y (m/s).

Figura 6.17 — Erro nas medidas na dire¢@o do eixo Z (m/s).
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Figura 6.18 — Empuxo ideal aplicado (N).

Figura 6.19 — Empuxo real aplicado (N).
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Figura 6.20 — Detalhe do empuxo real aplicado (N).

Nas figuras 6.21 e 6.22 dispOe-se dos resultados dos erros nos elementos
keplerianos, que representam os desvios nos elementos keplerianos, todavia, ainda
assim os sinais conseguiram acompanhar a referéncia, apesar da perturbacdo. Pode-se
perceber que ha uma interrupcdo na variagdo dos elementos. A principio, todos 0s

elementos keplerianos sofrem variagdo devido a aplicagdo do empuxo.

Na figura 6.21 sdo dispostos 0s seguintes elementos keplerianos: semi-eixo
maior, excentricidade, inclinacdo, ascensdo reta do nodo ascendente e argumento do
perigeu. Esses elementos tém comparados seus estados atuais e suas referéncias e as
magnitudes dos erros sdo muito pequenas quando comparadas com os valores obtidos

na simulacao.
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A figura 6.22 mostra os desvios nos mesmos elementos keplerianos descritos na
figura 6.21, e sdo da ordem de 10 para ascensdo reta do nodo ascendente e para a

excentricidade; e, 10® para o desvio de inclinagéo.

Figura 6.21 — Comparacéo entre os elementos keplerianos de referéncia e reais

Figura 6.22 — Desvios nos elementos keplerianos.
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A figura 6.23 ilustra a comparagéo entre o estado de referéncia e real da posicao
e velocidade e pode-se perceber que os sinais acompanham a referéncia de forma
satisfatoria. Os trés primeiros graficos da figura 6.23 retratam as posicles X, y e z
respectivamente e o trés ultimos gréficos desta mesma figura mostram as velocidades

em X, Yy e z respectivamente.

A figura 6.24 mostra os desvios nos mesmos elementos keplerianos ilustrados na
figura 6.23. Os trés primeiros graficos da figura 6.24 retratam os desvios nas posigdes X,
y e z respectivamente e o trés Gltimos graficos desta mesma figura mostram o desvios

nas velocidades em X, y e z respectivamente.

A massa ideal de propelente consumida é descrita na figura 6.25 e a massa real
de propelente consumida é ilustrada na figura 6.26. Nota-se que o consumo real segue 0

que sugere o simulador.

Figura 6.23— Comparacdo entre o estado de referéncia e real.
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Figura 6.24 — Desvios no estado.

Figura 6.25 — Massa ideal de propelente consumida (kg).
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Figura 6.26 — Massa real de propelente consumida (kg).

A anélise dos gréaficos descritos nas figuras 6.9 a 6.26 reflete que os sinais reais

propostos pela simulagdo acompanham os sinais de referéncia.

6.3- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Trajectory and Attitude Simulator
(STAS)

Para a simulag&o do sistema acoplado tem-se as seguintes especifica¢fes do que

fora utilizado:

e Passo de simulagdo (fixo) = 0,25s

e Erro angular maximo =10°

e Quantidade maxima de passos = 5,76.10*
e Tempo total = 1,44.10%

e Massa inicial do veiculo = 300Kg
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e Massa de propelente = 100Kg

Os elementos keplerianos iniciais sdo dados por:

e Semi-eixo maior (em metros) = 9000000
e Excentricidade = 0.01

e Inclinagdo em graus (de -90 a +90) = 45
e Ascensdo reta do nodo em graus = 15

e Argumento do perigeu (em graus) =5

e Anomalia media (em graus) =0

6.3.1- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Trajectory and Attitude
SImulator (STAS) para a condicdo atuadores lineares e sem perturbacéao

As figuras 6.30 até 6.42 a seguir ilustram as respostas obtidas a partir da
simulacdo do sistema acoplado para a condi¢do de nenhuma perturbacdo, quer seja na
atitude quer seja na trajetoria, bem como sem nenhuma néo linearidade em quaisquer

dos elementos do sistema.

A figura 6.27 mostra o comportamento da trajetéria do veiculo (satélite) no

sistema de referéncia inercial centrado na Terra.
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Figura 6.27- Descricdo do comportamento da simulacdo

A figura 6.28 refere-se aos versores atitude de referéncia em cada um dos eixos
fornacidos pelo subsistema de controle de 6rbita e figura 6.29 é ilustrado o erro em

rolagem, arfagem e guinada que vale 1quando o erro é nulo.

As figuras 6.28 e 6.29 sugerem que o modelo implementado consegue manter o
veiculo na sua trajetéria sem perceber nenhuma alteragdo a menos da correcdo da

atitude.
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Figura 6.28- Atitude de referéncia

Figura 6.29- Erro na Atitude™

Nas Figuras 6.30 e 6.31 tem-se os resultados dos erros nos elementos

keplerianos, que representam os desvios nos elementos keplerianos. 1sso ocorre devido
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ao regime transitorio nos instantes de inicio e fim da manobra orbital. A principio, todos
os elementos keplerianos sofrem variacdo devido a aplicacdo do empuxo, porém a
ordem de magnitude de cada um deles ndo é exatamente a mesma.

Figura 6.30- Comparag&o entre os elementos keplerianos de referéncia e reais
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Figura 6.31- Desvios nos elementos keplerianos

A figura 6.32 descreve os estados e a figura 6.33 mostra o desvio nos estados

gue permanecem num valor muito proximo e em torno de zero.

Figura 6.32- Comparag&o entre os estados de refeéncia e real
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Figura 6.33- Desvios nos estados

A figura 6.34 descreve o desvio, com relagdo a referéncia, da velocidade orbital
absoluta. Pode-se afirmar que as oscilagcBes sdo fungdo do inicio e fianl da manobra

orbital.

As figuras 6.35, 6.36 e 6.37 mostram que 0s sinais de rolagem, arfagem e
guinada seguem a referéncia. E o mesmo pode ser verificado para o desvio de

velocidade, na figura 6.37.

84



Figura 6.34- Desvio de velocidade

Figura 6.35- Comparacéo entre os angulos de rolagem de referéncia e real
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Figura 6.36- Comparacéo entre os angulos de arfagem de referéncia e real

Figura 6.37- Comparacdo entre os angulos de guinada de referéncia e real
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Figura 6.38- Sinal de controle de rolagem

Nota-se que, como ndo ocorreu nenhuma perturbacdo na trajetéria, ndo houve
necessidade de correcdo e, portanto o sinal de controle de rolagem, arfagem e guinada
sdo muito pequenos como pode ser constatado na figura 6.38 para a dire¢do do eixo de

rolagem.

E como ja foi dito anteriormente, o sinal de propulsdo descrito na figura 6.39 é

responsavel pela corregéo de orbita.
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Figura 6.39- Propulséo aplicada

6.3.2- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Trajectory and Attitude
Simulator (STAS) para a condi¢cdo com perturbacdo e sem nao linearidades

As figuras 6.40 a 6.51 ilustram as respostas obtidas a partir da simulacdo do
sistema acoplado para a condi¢do com perturbacdo exclusivamente na atitude e sem
nenhuma néo linearidade em quaisquer dos elementos do sistema. Ndo sdo mostrados

resultados para cada um dos eixos devido ao fato de que os resultados sdo semelhantes.

As perturbacGes ocorrem em cada um dos eixos e sdo constituidas a partir de
uma combinacdo de um viés (0,00003) aliado um efeito aleatério (distribuicdo
gaussiana com p = 0 e o® =1) e seno (amplitude = 1, fase = 0,5 rad e freqiiéncia de
1rad/s). 0 Aplicou-se também pulsos nos instantes 250, 500 e 750s como pode ser visto
nas figuras 6.40, 6.41 e 6.42.

Os sinais de rolagem, arfagem e guinada acompanham as suas referéncias
mesmo com a aplicacdo de perturbacdes, como pode ser observado nas figuras 6.40,

6.41 e 6.42 respectivamente.
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Figura 6.40— Comparacao entre os angulos de rolagem de referéncia e real

Figura 6.41— Comparacdo entre os angulos de arfagem de referéncia e real
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Figura 6.42— Comparacdo entre os angulos de guinada de referéncia e real

Os elementos keplerianos e 0s desvios nesses elementos sdo descritos nas
figuras 6.43 e 6.44. Nota-se que o0s desvios nos elementos keplerianos ocorrem
justamente no momento em que ocorre a perturbacdo na atitude, que devido ao

acoplamento atitude-Orbita gera uma perturbacédo na trajetoria.

Figura 6.43- Comparacdo entre os angulos de elementos keplerianos de referéncia e
reais
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Figura 6.44- Desvio nos elementos keplerianos

O final da simulacdo ocorre quando o semi-eixo maior alcanca 9050km
(elemento kepleriano descrito no primeiro grafico da figura 6.43). A propulsdo é

desligada caso o erro observado para se alcancar a direcéo desejada seja superior a 10°.

Os estados e o0s desvios nos estados sdo apresentados nas figuras 6.45 e 6.46.
Nota-se que os estados acompanham as referéncias o que fica evidenciado pela
proximidade de zero. Os desvios nos estados também ocorrem justamente no momento

em que ocorre a perturbacdo na atitude.

O desvio de velocidade absoluta ocorre no instante em que o propulsor de
manobra orbital é acionado. Neste instante o sistema entra em um regime transitério que
tende a se estabilizar em torno da referéncia como ocorreu no caso sem perturbacéo
mostrado na figura 6.34 do item anterior. No entanto, logo ap6s o acionamento do
propulsor aplicaram-se pulsos perturbadores na atitude do veiculo que alteraram a
direcdo de apontamento do propulsor de manobra orbital gerando distlrbios na

velocidade absoluta. O desvio na velocidade pode ser visto na figura 6.47
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Quando o propulsor é desligado, ao final da manobra orbital, o sistema entra

novamente em regime transitorio até estabilizar em torno da referéncia.

Os pulsos perturbadores aplicados na atitude sdo mostrados na figura 6.48.
Devido a escala deste gréafico, ndo € possivel observar as perturbacGes de viés, aleatoria

e senoidal que tambem foram aplicadas.

Figura 6.45- Estados
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Figura 6.46- Desvio nos estados

Figura 6.47- Desvio na velocidade
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Figura 6.48- Disturbio na atitude

Em funcdo do consumo de propelente responsavel pela manobra orbital, a massa
do veiculo diminuird, conforme ilustrado na figuras 6.49 e 6.50. A massa do satélite é
funcdo da quantidade de propelente, e sé ocorre variacdo quando sdo acionados 0s
atuadores. A constancia, apos o acionamento dos atuadores (a partir de 1,5.10* passos
de simulacdo = 3750s), no valor da massa do satélite e no valor da massa de propelente
é porgue ndo se aciona os atuadores que consomem o propelente, visto que a manobra

orbital foi encerrada ja que o semi-eixo maior atingiu o valor de 9050Km.
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Figura 6.49- Massa do satélite

Figura 6.50- Propelente

A figura 6.51 mostra 0 empuxo aplicado pelo propulsor de manobra orbital.
Nota-se o efeito das perturbagdes aplicadas ao sistema.
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Figura 6.51- Empuxo aplicado

6.3.3- Resultados obtidos utilizando o Spacecraft Trajectory Simulator (STAS)
para a condicdo com perturbacdo e com néo linearidades

As figuras 6.52 a 6.70 ilustram as respostas obtidas a partir da simulacdo do
sistema acoplado para a condigdo com perturbacdo na atitude e com néo linearidade. As
perturbacdes aplicadas sdo de mesma natureza das que foram aplicadas no item 6.3.2.
As ndo linearidades nos sensores sdo caracterizadas por uma combinacdo de um viés
(0,0001) aliado um efeito aleatério (distribuigdo gaussiana com p =0 e o’ =1) e seno
(amplitude = 1, fase = 0,5 rad e freqiéncia de 0,0001rad/s). As perturbacGes
consideradas s&o as mesmas do item anterior e ocorrem simultaneamente com as néo

linearidades em cada um dos eixos.

N&o sdo mostrados resultados para cada um dos eixos devido ao fato de que os
resultados sdo semelhantes.
As figuras 6.52 a 6.57 procuram mostrar 0 que acontece com 0s sinais de

referéncia de direcdo e o erro que ocorre simultaneamente no sensor.
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A figura 6.52 ilustra o sinal referéncia de rolagem e percebe-se que esse
acompanha a referéncia mesmo quando submetido ao sinal de erro no sensor desta
medida, que é mostrado na figura 5.53. Essa mesma analise pode ser realizada para 0s
sinais de arfagem e guinada, conforme figuras 6.54 e 6.55 para arfagem e, 6.56 e 6.57
para guinada.

Figura 6.52- Comparag&o entre os angulos de rolagem de referéncia e real
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Figura 6.53- Erro no sensor de rolagem

Figura 6.54- Comparacéo entre os angulos de arfagem de referéncia e real
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Figura 6.55- Erro no sensor de arfagem

Figura 6.56- Comparacdo entre os angulos de guinada de referéncia e real
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Figura 6.57- Erro no sensor de guinada

As figuras 6.58 e 6.59 mostram os elementos keplerianos e 0s desvios nesses
elementos. Mais uma vez constata-se que 0s sinais acompanham as referéncias. No
terceiro grafico da figura 6.58 percebe-se que o sinal de inclinacdo sofre com a
perturbacdo, todavia essa variagdo em torno da referéncia logo retorna a acompanhar o
sinal, e o erro ocorrido é da ordem de 0,0002; os demais sinais praticamente nao sofrem

com as perturbacoes.

As figuras 6.60 e 6.61 ilustram os sinais dos estados e dos desvios nos estados.
A andlise do comportamento dos estados bem como dos desvios é analoga ao dos
elementos keplerianos e 0s desvios nesses elementos. Percebe-se que 0s sinais
acompanham as referéncias mesmo que submetidos a perturbacdo e as nao lineridades

inseridas no modelo do satélite.
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Figura 6.59- Desvio nos elementos keplerianos
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Figura 6.60- Comparacdo entre o estado de referéncia e real

Figura 6.61- Desvio nos estados

Afigura 6.62 descreve o distirbio na atitude e a figura 6.63 o desvio na
velocidade.
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Figura 6.62- Disturbio na atitude

Figura 6.63- Desvio na velocidade
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A figura 6.64 mostra a massa de propelente consumida (em Kg), que ocorre
como consequéncia da operacdo dos atuadores. O que pode ser ratificado a partir da
figura 6.65 que ilustra que o empuxo é aplicado nos instantes de ocorréncia das

perturbacgdes, além do empuxo de 2N especificado para a realizacdo da manobra orbital.

Figura 6.64- Propelente
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Figura 6.65- Empuxo aplicado

Voltando a uma breve anélise com relacdo a excitacdo sem nenhum tipo de
perturbacgéo as figuras 6.66, 6.67 e 6.68 evidenciam que os erros ocorridos em cada um
das direcdes (rolagem, arfagem e guinada) sdo muito pequenas, bem como o desvio na
velocidade e nos erros de atitude. O que ratifica 0 que era de se esperar. Em outras
palavras, o satélite € influenciado pela perturbacdo aplicada, que nédo foi observado nas
figuras 6.66, 6.67 e 6.68.
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Figura 6.66 — Erro no angulo de arfagem

Figura 6.67 — Erro no angulo de rolagem
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Figura 6.68 — Erro no angulo de guinada

As figuras 6.69 e 6.70 mostram a perturbacdo sofrida pelo veiculo. Nota-se que
0s erros na atitude e os desvios na velocidade s&o pequenos.

Figura 6.69 — Desvio da velocidade
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Figura 6.70 — Erro de atitude™

Genericamente também se observa que o comportamento do erro no periodo
inicial para o semi-eixo maior, excentricidade, inclinagdo, argumento do perigeu e
anomalia é praticamente 0 mesmo. Este trecho inicial mostra o inicio da aplicacdo de
empuxo, ou seja, periodo em que o propulsor € ligado, no qual o sistema sofre um
overshoot e depois estabiliza com um determinado valor de erro. Este overshoot inicial
é posteriormente estabilizado em um valor de erro devido ao sistema de controle que

tenta trazer o valor proximo a referéncia.
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CAPITULO 7

CONCLUSOES E COMENTARIOS

O capitulo 6 ilustra os resultados que retratam o estudo tedrico do
comportamento da dindmica de transferéncia orbital a partir de interagcdo entre a atitude

e Orbita de um veiculo espacial do tipo satélite artificial.

Foi discutido o conceito de acoplamento entre os sistemas de atitude e Orbita,
que é relativamente novo. Foi apresentada uma revisao bibliogréfica de controladores de
atitude e de oOrbita e de acoplamento dos mesmos. Também foi apresentada a cinematica

e a dindmica da atitude e a dindmica orbital.

Foi escolhida a perturbacdo exclusivamente na atitude todavia a analise conjunta
e completa pode ser obtida considerando todas as possiveis situagdes admissiveis que

podem ser implementadas pelo sistema utilizado — STAS.

O satélite utilizado nos estudos propostos nesse trabalho apresenta uma massa de
300Kg, e foi considerado que ja se encontrava em uma Orbita terrestre. Analisou-se a
aplicacdo de perturbacdes quando da transferéncia de orbita e 0 empuxo de forma
tangencial a orbita, para aumento do semi-eixo maior. Foi utilizado um sistema de
controle para corrigir a trajetéria durante a aplicacdo do empuxo e analisado o seu
comportamento ao longo do tempo. No sistema de controle para as manobras de

transferéncia foi utilizado um controlador PID.

As simulagdes, que trataram de manobras orbitais, foram consideradas de forma
separadas e posteriormente de modo acoplado. Foi possivel constatar 0 aumento do
semi-eixo maior atrelada a mudanca de oOrbita. Os empuxos aplicados pelos propulsores
nas manobras de drbita circular mostraram a influéncia que causam ao longo do tempo
nos estados, posicdo e velocidade, e nos elementos Keplerianos. Os resultados

apresentados foram estudados e divididos em partes, itens 6.3.1, 6.3.2 € 6.3.3.
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Nos itens 6.1 e 6.2 foi estudado o sistema de forma separada atitude e 6rbita, ndo
acoplados. O item 6.3.1 apresentou resultados para uma Orbita livre de perturbacgdes, ou
seja, considerando as idealidades dos propulsores e com isso a capacidade do sistema de
controle em eliminar o erro instantaneo relativo a aplicagdo do empuxo, porém pelo fato
de ter se considerado um propulsor ideal, conclui-se que o comportamento do sistema

de controle foi satisfatorio, pois ndo foram apresentados erros residuais.

Os itens 6.3.2 e 6.3.3 apresentaram simulacGes considerando perturbacdes
aplicadas na atitude, gerando desvios de posicdo e velocidade ao longo do tempo no
momento da aplicacdo do empuxo. Pode-se concluir que o sistema de controle teve um
desempenho satisfatorio, pois conseguiu eliminar de forma efetiva o erro do regime
transitério. Com relacdo ao erro estacionario, conclui-se que se um estudo mais
detalhado dos ganhos do controlador PI, PID for realizado, os resultados serdo
significativamente melhores, pois o sistema de controle podera ter maior capacidade de
diminuicdo deste erro. Percebeu-se que o sistema de controle respondeu de forma

satisfatoria, de forma a eliminar o erro de regime transitério.

O modelo de 6rbita fornece a referéncia para a atitude e serve como direcdo para
o controle. As perturbacdes estudadas foram aplicadas na atitude, todavia, o sistema
utilizado (STAS) permite uma grande abrangéncia de estudo. As perturbacdes podem
ser consideradas também na trajetéria e/ou em conjunto, trajetdria e atitude, o que se
aproxima muito de situacdes reais. O modelo proposto é genérico e pode ser abordado

para modelos reais sem grandes alteracdes ou adaptagdes

O objetivo desse trabalho ndo foi implementar os sensores e atuadores com suas
caracteristicas especificas, apesar de que o modelo utilizado permite perfeitamente que

sejam incluidas as caracteristicas e 0 modelo de cada um dos dispositivos.

110



Esses dispositivos sdo abordados como elementos que sdo excitados por um
sinal e fornecem uma resposta que é funcdo de suas caracteristicas paramétricas e de

funcionamento.
Também em funcdo da analise da missdo pode ser trocado o tipo de atuador,

apesar do sistema em estudo prever ruido e ndo linearidades nos atuadores, ainda que

ndo seja nada dificil de implementar tal caracteristica.

Para trabalhos futuros sugere-se o estudo da:

e analise conjunta e completa considerando todas as possiveis situaces

admissiveis que podem ser implementadas pelo sistema utilizado STAS;

o aplicacgéo de leis de controle ndo-lineares;

e utilizacdo de modelos reais para os sensores e atuadores; considerando
ndo s especificacdes técnicas bem como falhas associadas a MTBF
(Medium Time Between Failure);

e utilizacdo de modelos que contemplem a varia¢do do centro de gravidade
do veiculo como consequéncia do consumo de massa de propelente

(combustivel);

e utilizacdo de técnicas do tipo Filtragem de Kalman objetivando a

estimacdo de parametros e consequente acdo preemptiva
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