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RESUMO

ESTUDO DE UM CONTROLADOR LQT APLICADO AO CUBESAT
SPORT

AUTORA: Lara Tavares de Oliveira
ORIENTADOR: Eduardo Escobar Blrger
COORIENTADOR: Willer Gomes dos Santos

O presente trabalho trata do estudo da aplicagcao da lei de controle Rastreador Linear Qua-
dratico (LQT) ao controle de atitude ao CubeSat da missao SPORT. O objetivo é implemen-
tar computacionalmente o método de controle proposto ao subsistema de determinacao e
controle de atitude (ADCS) da missao, para assim verificar o desempenho deste diante dos
requisitos do subsistema. Além disso, os resultados com a utilizagao do controle LQT pro-
posto sdo comparados com os resultados obtidos com a utilizacdo do controle Proporcional
Integral Derivativo (PID), atual controle de atitude da missdo SPORT. A implementacéo do
controle LQT proposto é feita primeiramente em Simulink com malhas simplificadas. Apés
esta implementacao, o controle proposto é adicionado a simulacdo do ADCS completo da
missao feita através de codigos em Matlab. O controle LQT proposto € testado nos trés
principais modos de operagao do ADCS da missdo SPORT: o modo nominal, o modo de
apontamento para o Sol e 0 modo de calibracdo. Ao final das simulagdes é verificado que
a implementagcdo do controle proposto é viavel, visto que este atende aos requisitos de
operacao do ADCS da missao SPORT. Além disso, comparando os resultados do controle
LQT com o controle PID atual da misséo, foi verificado que o controle LQT tem maior preci-
sdo de apontamento que o controle PID no modo nominal e no modo de apontamento para
o Sol, assim fornece melhor apontamento para a operagao da carga Util e para maior gera-
¢ao de energia pelos painéis solares. No entanto, com o projeto de controle LQT utilizado
neste trabalho, afim de obter essa maior precisdo de apontamento, o controlador requer
mais energia das rodas de reacgao.

Palavras-chave: ADCS. Atitude. CubeSat. SPORT. LQT.



ABSTRACT

STUDY OF AN LQT CONTROLLER APPLIED TO THE SPORT CUBESAT

AUTHOR: Lara Tavares de Oliveira
ADVISOR: Eduardo Escobar Birger
CO-ADVISOR: Willer Gomes dos Santos

The present work presents a study for the application of a Linear Quadratic Tracker (LQT),
control law for the attitude control of the SPORT mission’s CubeSat. The objective is to
computationally implement the control method proposed to the Attitude Determination and
Control Subsystem (ADCS) of the mission, to verify its performance against the subsys-
tem’s requirements. Furthermore, the results with the proposed LQT control are compared
with the results obtained with the Proportional Integral Derivative (PID) control, the current
attitude controller of the SPORT mission. The implementation of the proposed LQT control
is done primarily in Simulink, with simplified meshes. After this implementation, the propo-
sed control is added to the simulation of the complete ADCS of the mission, made through
Matlab codes. The proposed LQT control is tested in the three main operating modes of
the SPORT mission’s ADCS: the nominal mode, the sun pointing mode, and the calibration
mode. At the end of the simulations, it is verified that the implementation of the studied
control is feasible since it meets the ADCS operation requirements. Furthermore, compa-
ring the results of the proposed LQT control with the current PID control of the mission, it is
verified that the LQT control has greater pointing accuracy than the PID control in the no-
minal and Sun pointing modes, improving the pointing for payload operation and increased
energy generation by the solar panels. However, with the LQT control design used in this
work, to obtain this greater pointing accuracy, the controller requires more energy from the
reaction wheels.

Keywords: ADCS. Attitude. CubeSat. SPORT. LQT.
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1 INTRODUGAO

O presente estudo esta atrelado ao Projeto SPORT (Scintillation Prediction Obser-
vations Research Task). Este é um projeto internacional para pesquisa do clima espacial
terrestres, com diversas organizagdes brasileiras e americanas envolvidas (SPANN et al.,
2018). O projeto SPORT tem por objetivo desenvolver e colocar em érbita um CubeSat 6U,
para coletar medidas da ionosfera com finalidade de esclarecer os fendmenos de bolhas
de plasma e cintilacao que podem afetar significativamente os servicos como comunicacao
e navegacao aérea.

O Projeto SPORT possui trés parceiros principais: National Aeronautics and Space
Administration (NASA), Instituto Tecnolégico de Aeronautica (ITA) e Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais (INPE). Também ha a colaboragcdo da empresa Aerospace corpora-
tion, do Departamento de Defesa dos Estados Unidos e de universidades americanas. A
parte norte americana é responsavel pelo desenvolvimento da carga util, programa de lan-
camento e engenharia de sistema, enquanto a parte brasileira contribui com a plataforma,
integracao e testes, rede de estagdes terrestre, operagao da misséo e gestdo dos dados.

O satélite € um sistema complexo em razao de ser projetado para operar em um
ambiente indspito, muitas vezes por longos periodos de tempo, portanto este € dividido,
para tanto, em diversos subsistemas. Este estudo trata do controle de atitude do satélite,
que faz parte do subsistema de determinacéao e controle de atitude.

1.1 DELIMITACAO DO PROBLEMA

O subsistema de determinagao de atitude e controle do CubeSat SPORT, conhecido
como Attitude Determination and Control Subsystem (ADCS), é responsavel por determi-
nar a orientagdo do satélite e manter o apontamento desejado. Atualmente, a garantia do
apontamento de satélite é feito por um controlador Proporcional-Integral-Derivativo (PID).
Este é chamado de controlador de atitude e é responsavel por garantir a estabilidade da
malha de controle, manter baixos erros de regime permanente, ter uma boa capacidade
de rejeicao de ruidos e atender aos requisitos da missao para o ADCS, conforme definido
em Carrara (2019).

Além do controlador de atitude, o ADCS também conta com sensores e atuadores.
Para a determinagéo do estado do satélite sdo utilizados um sensor de estrelas, um con-
junto de magnetémetros, sensor solar digital e analégico e um giroscépio. Os atuadores
sao utilizados para impor ao satélite a agao de controle comandada pelo controle, por meio
de quatro rodas de reacao e bobinas de torque magnético.

O controle PID utilizado atende a todos requisitos do ADCS quando as medi¢des de
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todos os sensores do subsistema estao disponiveis. No entanto, a malha de controle nao €
robusta o suficiente para manter o requisito de precisdo de apontamento caso somente as
medicdes do giroscépio estejam disponiveis. Esse problema inspirou diversas propostas
de trabalhos, como implementagao de filtros e outros tipos de controladores, conforme
apresentado em Andrade (2019) e Santos (2019).

Nesse contexto, no presente trabalho € proposta a utilizagdo de um novo método
de controle para realizar o controle de atitude do satélite da missao SPORT. O método
de controle proposto é o Rastreador Linear Quadratico (LQT-Linear Quadratic Tracker).
Este é escolhido por ser um controle robusto, pela diversidade de projetos que apresenta
a partir das suas matrizes de peso e também por sua capacidade de rastrear trajetorias
de referéncia, o que abre diversas possibilidades de futuras aplicagbes em controle de
satélites.

Sendo assim, o problema deste estudo baseia-se nos pontos previamente levanta-
dos e pode ser resumido nas seguintes questdes:

1. E viavel a implementacgéo de um controle LQT a missdo SPORT?

2. Haveria algum ganho em termos de apontamento e estabilidade quando comparado
a solucao atual?

3. Quais as vantagens e desvantagens do controle LQT em relagdo ao controlador PID
ja implementado?

1.2 HIPOTESE

A lei de controle LQYT ja foi aplicada em dinamicas de 6 graus de liberdade, conforme
serd apresentado na Sec¢ao 3 (Revisao bibliografica), inclusive em dinamica de satélites,
e ofereceu um bom controle de atitude a estas. Por isto é esperado que a utilizacao de
controle LQT na missdo SPORT seja viavel.

Em razao do controle LQT trabalhar com matrizes de ponderamento, € possivel
definir no projeto destas o consumo de energia dos atuadores a serem utilizados. Assim,
este controle pode ser otimizado para obter uma resposta mais rapida, porém de maior
consumo energético, ou pode ser feito um balanceamento destes fatores.

Em aplicacdes nas quais sao feitas comparacdes entre o controle LQT e o controle
classico PID, (LUIS; NY, 2016), verifica-se um menor consumo de energia por parte do
controle LQT. Ainda, o controle LQT apresenta um bom desempenho na presenca de dis-
turbios, em certos casos melhor que o PID, (LUIS; NY, 2016) e (SALEH; FARMAN, 2015).

O controle LQT apresenta uma capacidade a mais que o controle classico PID: for-
nece rastreio de trajetoria, podendo seguir uma referéncia variavel com mais eficacia que
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o controle PID (LUIS; NY, 2016). Isto pode oferecer ao satélite a realizagdo de manobras
que exigem seguimento de trajetéria com mais precisao.

1.3 JUSTIFICATIVA

A técnica de controle PID convencional baseia-se em um modelo matematico linear,
forcando aproximacgdes lineares para o satélite. Essa aproximacgao torna inviavel a estima-
¢ao dos erros de atitude, apesar do sistema conseguir cumprir 0s requisitos da missao.

Os satélites brasileiros utilizam controladores PID convencionais, segundo Carrara
(2019), por tratar-se de um controle confiavel, robusto e por ter facil implementagéo. Ali-
ando isso a pouca quantidade de literatura na area, existe uma oportunidade de inovagao
na pratica brasileira em controle de satélites. Uma potencial implementacéao pratica traria
dominio tecnoldégico da metodologia, que pode ser aplicada a outros sistemas e torna-los
mais eficientes.

Com a realizacao deste estudo € apresentada uma nova técnica de controle para
satélites do Centro Espacial ITA, CEl. Este tipo de controle possibilita, além da proposta
deste trabalho, diversas aplicagdes com rastreio de trajetoria étimo.

1.4 OBJETIVOS

O objetivo geral do trabalho de conclusao de curso pode ser descrito como: "Avaliar
a viabilidade e desempenho de um controle LQT aplicado no subsistema de determinacao
de atitude e controle (ADCS) da missdo SPORT".

Os objetivos especificos, que sao detalhamentos do objetivo geral, sdo:

1. Estudar o projeto atual de controle do ADCS/SPORT;

2. Estudar as técnicas de controle LQT,;

3. Implementar computacionalmente a técnica de controle LQT,;

4. Integrar o controle LQT em um caso simples de controle de atitude de satélite;
5. Integrar o controle LQT a malha de controle nominal do SPORT;

6. Analisar os resultados obtidos;

7. Comparar os resultados obtidos com aqueles provenientes do controle atual.
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1.5 ORGANIZAGCAO DO TRABALHO

O presente trabalho é organizado de forma que o Capitulo 1 apresenta uma intro-
ducéao a respeito do tema do trabalho, incluindo a motivagao, a definicdo do problema, as
hipéteses, a justificativa e os objetivos do mesmo.

No Capitulo 2 é apresentada a base tedrica utilizada para o desenvolvimento do
trabalho. Nesse séo incluidos contetados como a definicdo de satélite, modos de operacao
do mesmo, as equagobes de dinamica e cinematica de satélites e a teoria do controle LQT.

A revisdo bibliografica de artigos e trabalhos que abordam temas ligados ao do
presente trabalho € apresentada e discutida no Capitulo 3.

No Capitulo 4 é definida a metodologia utilizada para o desenvolvimento deste tra-
balho.

O Capitulo 5 apresenta os resultados obtidos. Ele contém os resultados das simu-
lagbes realizadas para cada estudo de caso.

Por fim, o Capitulo 6 contém as conclusGes alcan¢cadas com a finalizagao deste
trabalho.



2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

Sistemas espaciais sao desenvolvidos para obter 0 menor peso possivel, ter alta
eficiéncia e confiabilidade quando estdo expostos a condigdes ambientais extremas. Se-
gundo Ley, Wittmann e Hallmann (2009), esse tipo de sistema pode ser dividido em trés
segmentos: espacial, langador e terrestre.

O segmento terrestre consiste em centros de operacao e redes de estacdes ter-
restres. Ele é responsavel pelo monitoramento e controle da espagonave, bem como o
recebimento e transmisséo de dados da mesma.

O segmento langador é comumente caracterizado por um veiculo langador e pe-
las bases terrestres. Ele é responsavel pela transferéncia do satélite para sua 6rbita de
operagao.

Por fim, o segmento espacial consiste na plataforma, sua carga util e a sua 6rbita.
A carga util carregada pelo satélite caracteriza a missao e determina as propriedades da
mesma.

A orbita de operacao é definida de acordo com a missédo do satélite. Grande parte
destes veiculos esta presente nas oOrbitas terrestres baixas, que sédo destinadas principal-
mente a observacao terrestre. Orbitas geoestacionarias, cerca de 36000 km de altitude,
sdo utilizadas para fins de comunicacdo. As 6rbitas intermediarias tém como principal
propdésito a navegacao espacial.

Espaconaves com presenca de humanos sdo chamadas, de acordo com a sua fun-
cao, estacao espacial, nave espacial ou transporte espacial. Espagonaves sem a presenca
de humanos e que nao orbitam a Terra sdo chamadas de sondas. Ja espagonaves que nao
tém a presenca de humanos e que orbitam a Terra sdo comumente chamadas de satélites.

De acordo com Macdonald e Badescu (2014), os satélites tém diversas aplicagdes
nas areas civil, comercial, cientifica e de seguranca. Na area civil, os satélites podem
ser aplicados para fins de operagdao meteoroldgica, busca e salvamento, demostracdo de
tecnologia e educacao. Na area comercial tém-se como objetivos a comunicacao e trans-
missao, navegacgao, observacao terrestre e turismo. Os satélites podem ser aplicados tam-
bém para fins cientificos, para ciéncia espacial, astronomia ou ciéncia terrestre. Por fim,
também sdo amplamente utilizados na area militar, para fins de observacéo e seguranga,
entre outros.

2.1 MISSAO SPORT

O presente trabalho trata da misséo cientifica internacional denominada "Scintilla-
tion Prediction Observations Research Task", referida pela sigla SPORT. Em Spann et al.
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(2018), esta missao é definida com o objetivo de aprimorar o conhecimento de cientistas a
respeito das pré-condicoes que levam a formacao de bolhas de plasma equatoriais. Estas
sao as principais fontes de reflexdes na ionosfera da regido equatorial e causam fortes
cintilagbes em ondas de radio que atravessam a mesma, dificultando a comunicagéo e
navegacao na area.

O projeto SPORT é uma colaboragéo internacional entre a NASA, o Instituto Nacio-
nal de Pesquisas Espaciais (INPE) e o Instituto Tecnoldgico de Aeronautica (ITA). A NASA
supervisiona as cargas uteis e o langcamento, instituicobes norte americanas fornecem os
instrumentos de voo e 0s parceiros brasileiros estao responséaveis pelo desenvolvimento da
plataforma, operagdes de observacgao, integracao e testes, rede de observacgéao terrestre,
operagao da missao e gestao de dados.

Essa missédo faz uso de um satélite do tipo CubeSat, que é um acrénico em in-
glés das palavras Cube e Satellite, cubo e satélite. Segundo definido em Mehrparvar et al.
(2014), é uma pequena versao de satélite, composto por unidades de dimensdes 10x10x10
cm que nao ultrapassam 1,5 kg. Por ter pequenas dimensdes e ter massa relativamente
baixa, comparado com outros tipos de satélites, este tem custo reduzido de fabricagao, lan-
camento e manutengéo. Segundo Spann et al. (2018), o CubeSat a ser utilizado na missao
SPORT sera do tipo 6U. Ou seja, é composto por seis cubos de dimensdes mencionadas
anteriormente. A Figura 2.1 mostra a representacdo do CubeSat a ser utilizado na missao
SPORT.

Figura 2.1 — Representacédo do CubeSat da missdo SPORT

Fonte: (ITA, 2018).
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2.2 SUBSISTEMAS DE SATELITES

Satélites sdo compostos por varios subsistemas que devem trabalhar em conjunto.
Segundo Ley, Wittmann e Hallmann (2009), ha os seguintes subsistemas: estrutural, de
suprimento de energia, térmico, de comunicagao, de processamento de dados, de propul-
sdo e o de controle de atitude.

O subsistema estrutural define toda a parte mecéanica do satélite, que deve aco-
modar os outros subsistemas. O subsistema de suprimento de energia deve assegurar a
eficiéncia da geracéo e distribuicado de energia para os componentes. O subsistema tér-
mico mantém o satélite em um intervalo de temperatura, a fim de garantir o funcionamento
e eficiéncia de todos os componentes do satélite. O subsistema de comunicagdo tem a
funcao de receber e transmitir sinais e dados. O subsistema de processamento de dados
faz o processamento e a formagédo de dados gerados pelo satélite. O subsistema de pro-
pulsao é responsavel pela mudanca de 6rbita do satélite, as vezes também é responsavel
pela dessaturagdo das rodas de reacao e controle de atitude em satélites de grande porte.

O subsistema de controle de atitude tem como funcdo monitorar e manter a orienta-
cao do satélite, de acordo com uma precisao previamente estabelecida. Este é comumente
referenciado pela sigla ADCS, Attitude Determination and Control System. Tem como ob-
jetivo garantir que o veiculo cumpra com o seu propdsito, controlando sua orientagdo ou a
realizacdo de manobras.

O sistema de controle de atitude € composto por varios sensores para a averiguagao
da orientacao do satélite e suas velocidades. Assim, através do computador de bordo, a lei
de controle determina as acdes a serem feitas pelos atuadores para atingir-se a orientacao
necessaria.

Segundo Carrara (2019) e Spann et al. (2018), o sistema de determinacao e con-
trole de atitude do satélite SPORT conta com oito instrumentos, entre sensores e atuado-
res. Estdo presentes: sensor de estrela, magnetometro, sensor solar digital e analdgico,
giroscopio, roda de reagao, bobinas de torque magnético e por fim um computador de
bordo.

2.2.1 Sensores e atuadores

Para a determinagdo de atitude do satélite é utilizado principalmente um sensor
de estrelas. Segundo Macdonald e Badescu (2014) este tipo de sensor prové a atitude
do satélite com grande precisdo a partir de imagens de estrelas, fazendo a comparagao
destas com posicdes catalogadas. A precisdo na determinacao de atitude por este tipo de
sensor € alta de forma que, a partir da derivada numérica da atitude, é possivel determinar
a velocidade angular do veiculo.
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Desta maneira, o sensor de estrelas fornece todos os dados necessarios para o
controle de atitude do satélite. No entanto, este sensor pode ficar inoperavel quando a
Terra ou o0 Sol estiverem em seu campo de visdo. Portanto, para que se tenham os dados
para o controle de atitude nestes casos, é utilizada a combinagao de um magnetémetro,
um sensor solar e um giroscépio.

Magnetémetros sdo utilizados para a medi¢cao de intensidade e dire¢ao do campo
magnético local (MACDONALD; BADESCU, 2014). Esta informacao é entdo comparada
com um modelo de campo magnético da Terra. A partir disto, é determinada a atitude do
satélite. No entanto, em razdo de anomalias no campo magnético da Terra, normalmente
o0 magnetdmetro é utilizado em conjunto com um sensor solar que determina a posi¢ao do
Sol em relagéo ao veiculo, complementando as informacdes de atitude.

Além da determinacao da orientacdo do satélite, também é necessaria a determi-
nacao da velocidade angular do mesmo, o que pode ser feito por giroscépios. Este equi-
pamento consiste em uma roda rotativa que reage e mede a atitude rotativa imposta no
veiculo. Assim, ela € capaz de fornecer a velocidade angular do veiculo sem necessidade
de nenhuma referéncia externa (MACDONALD; BADESCU, 2014).

Como uma alternativa de atuadores para o controle de atitude de satélites, sao uti-
lizadas rodas rotativas dentro do veiculo. Essas rodas sdo chamadas de rodas de reacao.
Pelo controle de aceleracdo ou desaceleracao destas rodas, um torque de reacéo é apli-
cado no satélite para a troca de quantidade de movimento angular entre a roda e o veiculo
(MACDONALD; BADESCU, 2014).

Por fim, para a remogdo de momento angular armazenado nas rodas de reagéo,
processo de dessaturacéo, sdo utilizadas bobinas de torque. Estas, quando na presenca
do campo magnético da Terra, aplicam um torque magnético no satélite (MACDONALD;
BADESCU, 2014).

2.3 MODOS DE OPERACAO DO ADCS

De acordo com Carrara (2019), os modos de operagdo do ADCS estabelecem as
relacoes entre as diversas tarefas executadas pelo satélite. Na missdao SPORT foram defi-
nidos seis modos de operagao: modo de segurancga e diagnéstico, modo de estabilizacao
da atitude, modo de apontamento para o Sol, modo de aquisicdo de atitude, modo no-
minal e modo de manobra de rotacéo para calibragcdo da carga util do magnetémetro. A
mudanca entre estes modos de operacao é feita através de telecomandos de solo. Um
diagrama contendo estes modos € a relacao entre eles é mostrado na Figura 2.2.

No modo de seguranca e diagndstico, ou Safe and diagnosis (SM), o ADCS é ino-
perante. Este modo é acionado quando ha a deteccao de falha a bordo, para o seu diag-
néstico ou para a mudanga de modos.
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O modo de estabilizagdo da atitude, ou Detumbling mode (DM), atua para a esta-
bilizacdo do satélite. Neste caso, o ADCS faz com que as bobinas de torque magnético
reduzam a velocidade angular do satélite. Este modo é acionado uma vez que o ADCS
esta em condi¢des operacionais, apds a entrada no modo de seguranga e diagnéstico.

O modo de apontamento para o Sol, ou Sun Pointing Mode (SPM), tem como ob-
jetivo maximizar a geragdo de energia. Neste, o ADCS garante, utilizando as rodas de
reacao, as bobinas de torque, 0 magnetdometro e o giroscépio, o rapido apontamento para
o Sol. Este modo é acionado quando o ADCS esta em condicées normais ou quando ha a
ocorréncia de falha no sensor de estrelas.

No modo de aquisicao de atitude, ou Attitude Aquisition Mode (AAM), o ADCS faz
0 apontamento geocéntrico do satélite. Isto pode ser feito a partir de qualquer orientagéo
deixada pelo modo Detumbling. Este modo € acionado quando o ADCS esta em condi¢des
operacionais e o satélite esta com baixa velocidade angular.

No modo nominal, ou Nominal Mode (NM), o ADCS mantém o satélite com o apon-
tamento geocéntrico. Possibilita, desta maneira, a operacao das cargas uteis. Este modo
€ acionado quando o satélite tém baixo erro de atitude e baixa velocidade angular.

Por fim tem-se o0 modo de manobra de rotagdo para a calibragcdo da carga-util do
magnetémetro, ou Magnetometer Instrument Calibration Mode (MICM). Neste modo, o
ADCS faz com que o satélite realize giros em torno do seu eixo, para a calibragcdo da
carga-util do instrumento de magnetémetro. Este é acionado a partir do modo de operagao
nominal, quando ha apontamento preciso e baixa velocidade angular.

Figura 2.2 — Diagrama dos modos de operacdao do SPORT
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Fonte: Adaptagao de Carrara (2019)
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2.4 PARAMETRIZACAO DE ATITUDE

Um vetor pode ser representado por uma variedade de sistemas de coordenadas,
que sao representadas por um conjunto de trés vetores unitarios ortogonais (TEWARI,
2007). A representagao da orientagdo de um sistema de referéncia com respeito ao outro
pode ser feita de diversas maneiras. Estas representacdes fazem a definicdo da atitude
relativa entre os sistemas, em razdo disso sdo chamadas de parametrizacdes de atitude.
A seguir sdo apresentadas as principais parametrizagdes de atitude utilizadas na area
espacial.

2.4.1 Matriz de rotacao

A mudanca entre sistemas de referéncias pode ser feita através de rotagdes dos ei-
X0s ortogonais em relagédo a sua origem O, sendo desconsiderada a translacao de origem,
onde ocorre a mudancga de origem para um novo ponto O’.

Considera-se um sistema de coordenadas composto pela origem O e trés eixos
ortogonais OX, OY e OZ, com vetores unitarios i f e k. E considerado também um
segundo sistema de coordenadas obtido através da rota¢do do sistema original em relacao
a origem. Este é mostrado na Figura 2.4 e tem vetores unitarios 4 f’ ek

Figura 2.3 — Rotacao de um sistema de coordenadas
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Fonte: Autora.

Um vetor arbitrario A é representado nos dois sistemas de coordenadas de acordo
com a Equacgao (2.1). A relagcado entre as representacdes € obtida segundo a Equacgao
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(2.2).
Ay A
A=T[ijk]| A, | =[]k A, (2.1)
A, AL
Ay TR S Sy R Y A
Ay |=|j7 J-7 j-k||A |=C| A4 (2.2)
A, k-7 k-j k-k || A Al

A matriz de produtos escalares, por ser composta por vetores unitarios, é formada
por cossenos dos angulos entre os eixos ortogonais dos sistemas. Em razao disto € cha-
mada de matriz de cossenos diretores ou matriz de rotacéao.

2.4.2 Eixo de Euler e angulo principal

A rotacao de um sistema de referéncias também pode ser descrita especificando
um eixo e um angulo de rotacdo. Essa parametrizacdo € definida no Teorema de Euler,
onde &€ demostrado que qualquer mudanga de sistemas de coordenadas é feita por uma
combinacgao Unica de eixo unitario de rotagéo, o eixo de Euler ¢;, e um angulo de rotacao,
o angulo principal ¢. Esta parametrizagdo € mostrada na Figura 2.4.

Figura 2.4 — Eixo de Euler e &ngulo principal
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Fonte: Adaptacdo de Tewari (2007)

Quando o eixo de rotacao coincide com um dos eixos do sistema de coordenadas,
a rotacao € chamada de rotacao elementar (TEWARI, 2007). A matriz de rotagcdo de uma
rotacdo positiva, de acordo com a regra da mao direita, é realizada com o eixo de Euler
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coincidente com eixo OX e dada pela Equacéo (2.3). A rotacdo em torno do eixo oY é

dada pela Equacao (2.4) e em torno de 0Z é dada pela Equagéo (2.5).

C =

Cy =

Cs =

2.4.3 Angulos de Euler

(10 0
0 cos¢p sing
| 0 —sing cos¢ |

[ cos¢p 0 —sind |
0 1 0
| singp 0 cos¢ |

[ cos¢p  sing 0]
—sing cos¢p 0

0 0 1]

(2.4)

Os angulos de Euler podem ser utilizados para a visualizagdo da atitude de um

corpo rigido e também para fazer a mudanca entre sistemas de coordenadas (MACDO-
NALD; BADESCU, 2014). Para a mudancga de sistema de coordenadas séo feitas trés
rotagdes elementares consecutivas, conforme ilustra a Figura 2.5. Tais rotagbes podem

ser feitas em qualquer ordem, resultando em 12 possiveis combinagdes. Para este traba-

Iho é adotada a sequéncia 3-2-1, que € comumente utilizada em sistemas aeroespaciais.

Figura 2.5 — Orientacao dos angulos de Euler
7z
Z_” Us (14
. }ﬂ”’

Fonte: Adaptacédo de Tewari (2007).
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Os angulos utilizados nestas rotagdes sao chamados de angulo de rolamento, ¢

em torno do eixo x, angulo de arfagem, 6 em torno do eixo y e o angulo de guinada v
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em torno do eixo z. Cada rotagao € feita por uma matriz de rotagédo, conforme é mostrado
nas Equagdes (2.6), (2.7) e (2.8), referentes a rotacao em x, y e z respectivamente. Desta
maneira, a mudanga de um sistema de referéncia OXYZ para um sistema de referéncia
OX'Y'Z’ é dada por uma matriz de rotagdo composta pela multiplicacdo das matrizes de
rotacdes elementares (MACDONALD; BADESCU, 2014).

(10 0
Ri(p)=] 0 cosp sind (2.6)
| 0 —sind cos¢

[ cos® 0 —sin®
R:©®)=| 0 1 0 (2.7)

| sin® 0 cosO

cosy siny 0
Ra(y) = | —siny cosy 0 (2.8)
0 0 1

2.4.4 AQuatérnions

Outra maneira de representar a atitude de um corpo é através de quatérnions (LEY;
WITTMANN; HALLMANN, 2009). Essa representacio é baseada no eixo de Euler ¢; e
no angulo principal ¢. Em raz&o disto, esta parametrizagéo ¢ livre de singularidades para
a representacao da atitude de um corpo (TEWARI, 2007). Por isso é muito utilizado na
representagao de atitude de satélites.

A representacao por quatérnios é composta por quatro termos, como mostrado na
Equacéo (2.9), onde os trés primeiros termos sao vetores e o ultimo termo é um escalar.
Nesta equagao, e,, e, € e, Sd0 0s vetores unitarios do eixo de Euler.

T
q-= [ex sin (%),ey sin (%),eZ sin (%),cos (%)] (2.9)

Uma propriedade muito importante dos quatérnions é dada quando o termo escalar
do quatérnion se aproxima de 1 e o angulo ¢ aproxima-se de zero. Assim, segundo Tewari
(2007), os outros trés termos do quatérnion podem ser diretamente interpretados como os
angulos em radianos.

Para representar o quatérnio de maneira mais simplificada, é possivel definir os

trés primeiros termos desse vetor como & = &;sin () e o dltimo como 1 = cos ($). Desta
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maneira, a matriz de rotacao é obtida de acordo com a Equacao (2.10).

C(q) = (n? —€T8)1 + 2867 — 2ne> (2.10)
Onde,
0 —E€3 €9
=] e 0 -g
—€2 €1 0

2.5 SISTEMAS DE REFERENCIA

Para a determinacao da orientagdo de um objeto no espaco € de extrema importan-
cia a definicao de referenciais. Segundo Carrara (2019), o ADCS do satélite SPORT utiliza
seis sistemas de coordenadas: geocéntrico inercial, geocéntrico terrestre, orbital, geomé-
trico do satélite, de referéncia dos sensores e atuadores e de referéncia para atitude.

O sistema de coordenadas geocéntrico inercial tem origem no centro de massa da
Terra. Este é representado pelo subindice i. O eixo z; é coincidente com o eixo de rota¢do
da Terra e € positivo no sentido do polo norte. O eixo x; coincide com a intersecgao entre
a linha do equador e o plano da ecliptica, positivo no sentido do equindcio de primavera.
O eixo y; completa o triedro e também coincide com o plano do equador. Este sistema de
coordenadas é representado na Figura 2.6.

O sistema geocéntrico terrestre é representado pelo subindice . A origem deste
esta localizada no centro de massa da Terra. O eixo z; coincide com o eixo de rotagao
da Terra com sentido positivo para o polo norte. O eixo x; esta no plano do equador e
passa pelo meridiano de Greenwich. O eixo y, é contido no plano do equador e completa
o triedro. Desta maneira, este sistema de coordenadas esta relacionado com o sistema de
coordenadas geocéntrico inercial por uma rotagdo de magnitude 65 em torno do eixo z,
como mostrado na Figura 2.6. Assim, a mudanca de coordenadas pode ser feita através
da matriz elementar de rotagéo C;; = R3(6¢).
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Figura 2.6 — Sistemas de coordenadas geocéntrico inercial e geocéntrico terrestre

4z=z

Fonte: Carrara (2019).

O sistema de coordenadas orbital € representado pelo subindice o. A origem é dada
no centro de massa da Terra. O eixo z,, € perpendicular ao plano da érbita do satélite, com
sentido positivo coincidente com a quantidade de movimento angular orbital. O eixo x,
passa pelo centro de massa do satélite com sentido positivo em diregéo ao zénite local e
0 eixo y, completa o triedro.

O sistema acima mencionado relaciona-se com o sistema de coordenadas inercial
através da matriz de mudanca de sistema C;,. Este por sua vez depende dos elementos
keplerianos orbitais angulares Q, i, o, e 0,, 0os quais sdo nomeados, respectivamente,
como ascensao reta do nodo ascendente, inclinagdo, argumento do perigeu e anomalia
verdadeira. Desta maneira, C; , = R3(-Q)R1(-i)R2(v), onde v = w, + 0,. Esta relagéo é
mostrada na Figura 2.7.

Figura 2.7 — Sistemas de coordenadas geocéntrico inercial e orbital terrestre

Zo ]

Xo

Xi

Fonte: Carrara (2019).

O sistema de coordenadas geométrico do satélite € representado pelo subindice b.
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A origem é localizada no centro de massa do satélite. Os eixos xp, y», zp tém a mesma
direcao e sentido dos eixos do sistema orbital, quando em atitude nominal. Este sistema
é representado na Figura 2.8, na qual o eixo x,, mostrado na cor vermelha, € o eixo de
guinada. O eixo y;, mostrado na cor verde, € o eixo de rolamento e o eixo z;,, mostrado na
cor azul, é o eixo de arfagem.

Figura 2.8 — Sistema de coordenadas geométrico do satélite

Fonte: Carrara (2019).

Este sistema pode ser relacionado com o sistema de coordenadas geocéntrico iner-
cial através da determinacao de atitude do ADCS. A mudancga entre estes sistemas é feita
pela matriz C;;, sendo q,; = (£€,1) o quatérnio de atitude formado pelo vetor € e pelo
escalar n. A matriz de mudanga € dada pela Equacao (2.10).

O sistema de referéncia dos sensores e atuadores é indicado pelo subindice k. Este
€ adotado por cada sensor ou atuador em especifico, sendo as suas medidas referentes
ao mesmo. A mudanca para o sistema de coordenadas geométrico do satélite é feita pela
matriz Cp x.

O sistema de coordenadas de referéncia para a atitude é indicado pelo subindice
r. Este é coincidente com o sistema de coordenadas orbital quando em apontamento ter-
restre. No entanto, quando o satélite adota apontamento para o Sol, este sistema coincide
com o sistema inercial. Portanto, este sistema viabiliza mais de uma forma de controle
pelo mesmo controlador. Ele é relacionado com o sistema de coordenadas geomeétrico do
satélite pela matriz C ,, 0 qual depende do apontamento.



34

2.6 DETERMINACAO DE ATITUDE

Conforme comentado anteriormente, o sensor de estrelas é o sensor utilizado para
a determinacao de atitude do satélite, e, por sua alta precisao, também pode ser utilizado
para obter a velocidade angular do veiculo. No entanto, as medidas deste sensor podem
nao estar disponivel em algumas situa¢des, como pela presenca da Terra ou do Sol no seu
campo de visada.

Neste cenario, a determinacao da atitude do satélite deve ser feita a partir das medi-
das de outros sensores. Conforme discutido em Santos (2019), as medidas dos sensores
solares juntamente com as medidas do magnetémetro podem ser utilizadas para esta de-
terminacdo. No entanto, utilizando este método, a atitude estimada pode nao ser precisa o
suficiente para o controle de atitude atender aos requisitos.

Sendo assim, segundo Macdonald e Badescu (2014), desde 1965 este problema
€ investigado e solugdes sao propostas. O principal método utilizado para obter uma de-
terminacdo de atitude mais precisa, quando o sensor de estrelas ndo esta disponivel, €
atraves da utilizagdo do algoritimo TRIAD (Three Axis Attitude Determination).

Este algoritmo faz a determinagcao da matriz de rotacéo a partir de dois vetores de
medida em cada sistema de referéncia em questdo. Tem-se \7;,1 e \71,2 como os dois vetores
de medidas de sensores diferentes no sistema de referéncia do corpo, e como V}l e ‘7,2 0s
vetores de medida dos sensores no sistema de referéncia de atitude.

Segundo Macdonald e Badescu (2014) podem ser definidos outros dois vetores
bésicos a partir desses. Estes sdo apresentados nas Equagdes (2.11) e (2.12).

Ty = L1 X Yoz (2.11)
Vi) X Vi, |
Gy = X2 @.12)
Vi, X V|

Desta maneira, a matriz de atitude D entre os referenciais € dada pela Equacao
(2.13) ou (2.14). Segundo discutido em Santos (2019), estas matrizes sao calculadas de
maneira a dar mais importancia para um dos sensores. A matriz D; considera mais o
sensor que gerou as medidas f/bl e \7,1, analogamente para a matriz D,.

D, = ‘71,1‘73; + ‘71,3‘_/73 + (‘71,1 X ng)(Vrl X ‘7r3)T (2.13)
D2 = ‘7[72‘7,2 + ‘7173‘7;’7; + (‘7[;2 X ‘7173)(‘71‘2 X ‘_/)rg)T (2.14)

No entanto, ha uma terceira maneira de determinar a matriz de atitude, na qual as
medidas dos dois sensores tém mesmo peso. Para isto sdo definidos os vetores unitarios
das Equacgdes (2.15) e (2.16). Assim, a atitude é dada pela Equacéo (2.17).
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AR AR S/ 215
|Vr1 + Vr2| |Vr1 - Vr2|

"/’ — (‘71?2 + Vbl) “/’ (ng - Vb1)

¥ b= "= = (2.16)
Vi, + Vi, | [V, = Vsl
D; = ‘7b+‘7r7; + (Vo, x Vi ) (V,, x V, )T (2.17)

2.7 ELEMENTOS ORBITAIS

Segundo Tewari (2007), o movimento relativo de um corpo orbitando outro € dado
pela solugdo do problema de dois corpos. Em um primeiro momento € considerada a
caracterizacdo em duas dimensdes e posteriormente em trés dimensodes.

A Figura 2.10 mostra um corpo com posicdo relativa ao corpo sendo orbitado de 7 e
com velocidade v. O ponto da trajetéria em que os corpos estdo mais préximos é chamado
de ponto de periastro. Ja o ponto mais distante € chamado de apoastro.

Figura 2.9 — Elementos orbitais 2D

Apoastro Periastro

&
«

2a

Fonte: Autora.

A distancia entre o corpo sendo orbitado e o ponto de periastro é caracterizado pelo
vetor excentricidade e, de maneira que a sua magnitude é equivalente a esta distancia.
Para caracterizar o movimento do corpo orbitante também ¢é utilizado o angulo entre o
vetor posicao e o vetor excentricidade. Este angulo € chamado de anomalia verdadeira e
€ denotado pelo simbolo 6,.

Outro parametro importante é o vetor p. Este é caracterizado por formar um angulo
reto com o vetor excentricidade e ir de encontro com a trajetéria do corpo, como mostrado
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na Figura 2.10. Outro parametro importante é h, que € o vetor de quantidade de movimento
angular especifica. Por definicao, este é dado pela Equacéao (2.18) e é constante. Desta
maneira, o vetor hé ortogonal aos vetores que caracterizam o movimento do corpo.

h=Fx? (2.18)

Tem-se também o parametro a, conhecido como semi-eixo maior. Este é a metade
da distancia entre o periastro e o apoastro. Este parametro é relacionado com 5 e ¢ pela
Equacao (2.19).

p=(1-2%a (2.19)

Por fim tem-se o paradmetro 7, que € uma medida de tempo. Este é o tempo que o
corpo leva para completar uma 6rbita.

Além disso tem-se a anomalia média M, que é dada pela Equacgao (2.20). Nesta, n
€ a velocidade angular do movimento circular uniforme e ¢ € o tempo da trajetéria analisada.

M =n(t-1) (2.20)

Desta maneira, a 6rbita em duas dimensdes pode ser caracterizada a partir de trés
parametros. A combinagdo comumente utilizada é através de ¢, a e 7.

Estes parametros apresentados definem a 6rbita no plano orbital, que pode ser
definido a partir dos vetores unitarios de direcdo de ¢, p e h. Este pode ser chamado
de referencial perifocal. Para identificar a érbita a partir do sistema de coordenadas geo-
céntrico inercial € necessério fazer uma troca de referencial a partir de rotagdes com os
angulos de Euler.

A Figura 2.10 mostra uma 6rbita eliptica e o referencial geocéntrico inercial. O vetor
7 representado nesta figura é chamado de nodo ascendente, caracterizado pela intersegdo
do plano orbital e o plano equatorial do sistema terrestre de forma ascendente.
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Figura 2.10 — Elementos orbitais 3D

>
<l

Periastro

X

Equindcio
Vernal

ascendente

Fonte: Adaptacdo de Tewari (2007).

O primeiro angulo de rotagdo em torno do eixo eixo z do sistema terrestre é o dngulo
Q. Este é conhecido como longitude celeste do nodo ascendente, sendo assim o angulo
entre o eixo x do sistema terrestre e o vetor do nodo ascendente.

A segunda rotagao, em torno do eixo x intermediario, coincidente com o vetor do
nodo ascendente, é i. Este é conhecido como inclinagao, sendo o angulo entre o eixo z do
sistema terrestre e o vetor h.

A Ultima rotagao, feita em torno do eixo coincidente com h, é dada pelo angulo
w,. Este € o argumento de perigeu e € o &ngulo entre o nodo ascendente e o vetor
excentricidade.

2.8 CINEMATICA E DINAMICA DE ATITUDE

O estudo sobre o comportamento, orientacao do satélite ao longo do tempo € um
dos primeiros passos para o projeto de um controle de atitude. A cinematica estuda o
movimento de atitude, independente da sua causa, e a dindmica considera o movimento
ao longo do tempo (HUGHES, 2012). Nesta se¢éo sao apresentados os desenvolvimentos
das equacgdes de cinematica e dindmica de atitude de um satélite com rodas de reacgéo.
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2.8.1 Cinematica de atitude

As relagdes de cinematica de atitude de um corpo rigido caracterizam a variagao
dos parametros de orientacdo do mesmo. Nesta sessdo sdo desenvolvidas as equacgdes
de cinematica de atitude de acordo com Hughes (2012).

Considera-se fi, o vetor contendo os vetores unitarios da base do sistema de re-
feréncia do corpo e %, referente ao sistema inercial. Sendo (Y)’b = {w1, w2, w3} 0 vetor de
velocidade angular do corpo em relagéo ao referencial inercial, tem-se a relagdo dada na
Equacao (2.21).

Fi=, xF (2.21)

Desta maneira, a derivada da matriz transformagé&o entre os sistemas, CZ é dadade
acordo com a Equacéao (2.22). Nesta equacao, m;'," € a matriz antissimétrica da velocidade
angular do corpo em relagao ao sistema inercial, Equagao (2.23).

€, =% - F = —0*F, - F; = —0i*C| (2.22)
0 -3 W9
o= o3 0 -0 (2.23)

—m2 (O3] 0

A representacao da cinematica pode ser feita a partir de diversos parametros. Neste
caso € representada em fungao da parametrizagdo de quatérnios. A matriz transformagao
em quatérnions é dada pela Equagéo (2.10), onde | € a matriz de inércia do satélite. Sendo
assim, a derivada desta matriz é obtida, respeitando a relagao da Equacao (2.21).

C) = (2 - €78 —Té)l + 2(g8” +&€7) — 20" — 20>

As derivadas temporais de 1 e € sdo desenvolvidas:

€=¢; sen%
€=2¢ sen% + gj%COS% =cié E+ qi%n
n= cos%
h=-3 sen% = _%ng

onde, segundo Carrara (2012),
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i

> _ 1( x seng x)(-éi

e. — e.e
' 1-cos¢ b
i T =i
b =e; w,
Essas expressdes sdao manipuladas afim de obter a derivada temporal dos para-

metros. As equacoes finais da derivada de € e n sdo mostradas respectivamente nas
Equacgdes (2.24) e (2.25).

€= 5(8" +nha), (2.24)
. Lgo
n= —58 w;, (2.25)

Estas sao as relacdes de cinematica de atitude representadas na parametrizacao
de quatérnions. De forma genérica, a cinematica de atitude de um satélite para um dado
quatérnion q = (€,1) é expressa de acordo com a Equacao (2.26). Nesta equacao, QZ e
uma matriz antissimétrica definida de acordo com a Equacao (2.27).

1
q-= §qu (2.26)
0 w3 —02 M1

= (2.27)
(O} —M1 0 w3

—-@* —(_f)l ] —03 0 (O3] (O}

-] —W2 —W3 0

2.8.2 Dinamica de corpo rigido com rotores

Nesta secao sao desenvolvidas as equagdes de dindmica de um corpo rigido com a
presenca de inércia rotativa, roda de reagéo. Este desenvolvimento € feito de acordo com
Hughes (2012).

Considera-se um satélite de massa de corpo m; com N rodas de reacao de massa
my, Figura 2.11. A massa total do sistema € dado de acordo com a Equacao (2.28).
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Figura 2.11 — Corpo rigido com rotores

Fonte: Adaptagao de (CARRARA, 2012).

m=myp + Z my (2.28)

O primeiro momento de inércia do conjunto corpo e rotores, ¢, é definido pela Equa-
cdo (2.29). Nesta equacéo, ¢, é o primeiro momento de inércia do corpo e b, é o vetor
posicao do centro de massa do rotor em relagdo ao ponto O do sistema.

N
E=2p+ Zmnzn (2.29)
n=1
O tensor de inércia do sistema corpo e rotores, J, é dado pela Equacao (2.30). O
tensor de inércia do corpo é definido como J» e J, é o tensor de inércia no rotor.

T=J,+ Z A (2.30)

O tensor de inércia do rotor € definido pela Equacgao (2.31). Nesta equagéo, I,éo0
momento de inércia do rotor em relagao ao centro de massa do rotor, que pode ser definido
de acordo com a Equagao (2.32). O momento de inércia do rotor em relagao ao eixo de
simetria do mesmo ¢é definido como I, 5, enquanto a, é o vetor do eixo de simetria e [,,;, é
o momento de inércia transversal em uma dire¢ao transversal ao eixo de simetria do rotor.

- -

Ty =1, +my(by - by — byby) (2.31)

Iy =Ty + (Ing — L) dndin (2.32)
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A quantidade de movimento linear do conjunto corpo e rotor, p;, € composto pelas
guantidades de movimento linear do corpo, p;, e do rotor, p,, separadamente. A quanti-
dade de movimento linear do corpo é dada pela Equacéo (2.33), onde v, é a velocidade
do ponto O em relagdo ao referencial inercial e ® é a velocidade angular do corpo. A
quantidade de movimento linear do rotor é dada pela Equacgao (2.34).

Pb = MmpVe +® X Cp (2.33)

P = MuVo +® X muby, (2.34)
Sendo assim, a quantidade de movimento linear do conjunto pode ser determinada.
Esta é definida pela Equagao (2.35).

N
Bp=PBp+ ) Bn=mi,+®x¢ (2.35)

n=1
A quantidade de movimento angular do conjunto corpo e rotores é composta pelas
quantidades de movimento angular do corpo e dos rotores. A quantidade de movimento

angular do corpo, H,,, é definida de acordo com a Equacéao (2.36).

ﬁb ZEbX\_}o +.7b-(_13 (2.36)

A quantidade de movimento angular do rotor pode ser obtida a partir da mudanga de
polo, definida na Equacgéao (2.37). Nesta equacao, H,éa quantidade de movimento angular
em relagdo a origem, H éa quantidade de movimento angular em relagdo ao sistema
inercial, 7, € o vetor posicdo em relacdo a origem e p; é a quantidade de movimento linear.

H,=H; -7, X pi (2.37)

Aplicando esta mudanca de polo para o caso da quantidade de movimento linear do
rotor tem-se a Equacao (2.38). Nesta equacao, ﬁw,n € a quantidade de movimento angular
do rotor em relagéo ao seu centro de massa. Esta quantidade é definida de acordo com a
Equacéo (2.39), onde w,, é a velocidade angular do rotor.

ﬁn = ﬁw,n + Zn X ﬁn (2.38)
Hypp =1, % (& + W) (2.39)

A Equacao (2.34) é substituida na Equacao (2.38). Desta maneira é obtida a ex-
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pressao final da quantidade de movimento angular do rotor, Equacao (2.40).

H, = m,b, X Vo +Jy 41, (®+w,) (2.40)

Tendo-se as quantidades de movimento angular do corpo e do rotor € obtida a
quantidade de movimento angular do conjunto, H,. Esta é definida na Equacéo (2.41).

—

N
H,=H,+ Z(l;,, X Pp + Flw,n) (2.41)
n=1

Para a representagdo da quantidade de movimento angular em relagcado ao centro
de massa do corpo é necessario converter as equagdes desenvolvidas do formato escalar
para o formato matricial. Esta conversao é feita através dos vetores unitarios do sistema do
corpo. Desta maneira € obtida a quantidade de movimento angular do conjunto em relagao
ao centro de massa do corpo, dada pela Equacao (2.42), onde | é a matriz de momentos
de inércia do conjunto corpo e rotores.

N N
Hem = (I - In,sanag)a) D (2.42)
n=1 n=1
A derivada da quantidade de movimento angular do conjunto, Flcm, pode ser obtida
através da utilizacdo da equagao de Euler para dinamica de corpo rigido. A derivada
resultante € mostrada na Equacéo (2.43), onde g.,, € a resultante dos torques externos no
centro de massa do corpo.
Flcm :gcm _&Xﬁcm (2-43)
A definicao da quantidade de movimento angular do conjunto é substituida na Equa-
¢ao (2.43). Desta maneira, tem-se o resultado apresentado na Equacgao (2.44).

. N N
Hem = Gom — © % (I - In,sanaz)a) ~®x (Z hw,na*n) (2.44)
n=1 n=1

Para a obtencao da equagao de dindmica do corpo, a derivada da quantidade de
movimento angular da Equacao (2.44) é igualada a derivada da quantidade de movimento
angular diretamente no sistema de coordenadas do corpo. A equacao de dinamica do
corpo resultante é apresentada na Equacéao (2.45). Nesta equacao, a derivada da quan-
tidade de movimento angular do rotor em relacdo ao seu centro de massa é considerada
igual ao torque no rotor, g,, e I, € a matriz de inércia do conjunto menos a inércia dos
rotores.

N N
Ib(_() = gcm -0 X (Iba) + Z hwnan) - Z gnan (245)

n=1 n=1
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2.8.3 Linearizacao das equacoes de cinematica e dinamica

O Rastreador Linear Quadratico é um método de controle linear. Sendo assim, é
necessario fazer a linearizacao das equacgdes de dinamica e cinematica para a obtengao
das matrizes A e B do sistema, e assim fazer o projeto do controle.

Quando feita a aproximagédo por pequenos angulos na equagao de cinematica, o
resultado € dado de acordo com a Equacéo (2.46), considerando quatérnion normalizado,
onde o termo escalar € proximo de 1 e os demais termos representam os angulos de
rotacao.

7a w1

] 1

2 _ 2| @2 (2.46)
qs3 2| w3

q4 0

Para a linearizagdo das equacdes de dinamica também é aplicada a condicdo de
pequenos angulos. Desta maneira, segundo Sidi (1997), o segundo termo do lado direito
da equacao de dinamica, Equacao (2.45), é zerado e o ultimo termo equivale a acéo de
controle ii. Assim, a equagdo da dinamica linearizada é dada pela Equagao (2.47).

p® = Gem — il (2.47)

Sendo assim, as equacdes linearizadas de cinematica e dinamica sao desacopla-
das. Portanto, o projeto de controle de atitude para cada eixo pode ser feito de maneira
independente.

Ainda pode-se considerar a matriz de inércia do satélite como diagonal e a pertur-
bacao externa nula para determinar-se as matrizes do sistema. Assim, a derivada do vetor
de estados é dada pela Equacéao (2.48) para o eixo x, pela Equacao (2.49) para o eixoy e
pela Equagéao (2.50) para o eixo z.

o] Joa2][al] [ o
- + " 2.48
oN 0 0 Oy it (2.48)
Lo | o 121 a] [ 0
G| 0 MR e 0, (2.49)
| Oy | _0 O__coy_ _Iy‘y_
ol {o 12]as] [ 0
K 20 93 |4 | (2.50)
0, 0 0 ®, I
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2.9 CONTROLE LQT

O controlador rastreador linear quadratico, que do inglés é conhecido pela sigla LQT
(Linear Quadratic Tracker), € baseado no controlador do tipo regulador linear quadratico,
controlador LQR (Linear Quadratic regulator). O controle LQT consiste em um controle
LQR com a presenca de servomecanismo, o qual, segundo Ogata e Yang (2002), garante
o0 acompanhamento da variagcao da entrada de referéncia.

2.9.1 Controlador LQR

O LQR é um sistema de controle no espaco de estados. Sendo assim, este controla
um sistema dado pela Equacéo (2.51), onde X é o vetor de variaveis de estado do sistema,
u € o vetor de controle e as matrizes A e B sdo caracteristicas do sistema (OGATA; YANG,
2002).

% =A% +Bii (2.51)

Por ser um controlador por retroacdo de estados, o vetor i é dado pela Equacao
(2.52), onde K é a matriz de ganhos do controle. Logo, o controle LQR consiste no projeto
da matriz de ganhos K, o qual é feito para minimizar o indice de desempenho ou de custo
E, que é dado pela Equacao (2.53).

u(r) = -Kx(z) (2.52)

O indice de desempenho depende do vetor de variaveis de estado, do vetor de
controle e de duas matrizes Q e R. Essas matrizes contém os parametros de projeto do
controle.

E = / (xTQx + i Rit)dt (2.53)
0

A matriz Q é diagonal e tem dimensao ny, X ng,, sendo n;, 0 niUmero de variaveis
de estado. Quanto maior um elemento desta matriz, maior a velocidade de resposta da
variavel de estado associada a ele. A matriz R também é diagonal e tem dimenséo n,, X
Nen, S€NAO 1., 0 NUMero de entradas do sistema. Quanto maior um elemento desta matriz,
menor o valor de entrada associado.

Tendo uma retroacéo de estados com a aplicagdo de um ganho, a dinamica do
sistema pode ser escrita de acordo com a Equacao (2.54). Nela, os autovalores da matriz
(A-BK) definem os polos em malha fechada do sistema.

= (A-BK)¥ (2.54)
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Sendo assim, conforme deduzido por Ogata e Yang (2002), a lei de controle qua-
dratico 6timo é dado pela Equacéo (2.55). Nesta, P é uma matriz que satisfaz a Equacao
(2.56), que é chamada de equagéo matricial reduzida de Riccati.

i(t) = -Kx(r) = -R'BTPX(¢) (2.55)

ATP+PA-PBR'B’/P+Q=0 (2.56)

Desta maneira, tendo-se as matrizes A e B do sistema e as maitrizes projetadas
para o controle 6timo Q e R, a equacéao de Riccati é solucionada para a matriz P. Ela é
entdo utilizada para a geragao da lei de controle 6timo.

2.9.2 Servomecanismo

Segundo Ogata e Yang (2002), "O principio basico do projeto de um servossistema
€ inserir um integrador no ramo direito entre o comparador de erro € a planta". Na Fi-
gura 2.12 € mostrado um esquema que representa um controlador no espaco de estados
genérico com um servomecanismo.

Figura 2.12 — Esquema de servomecanismo

—»—{r 2_)-3 [-5;(, +_” B j—" > L 4

1

Fonte: Ogata e Yang (2002).

Na Figura 2.12, r é o valor de referéncia e y € a saida do sistema. A diferenca
entre estes valores caracteriza a derivada do erro &. Nesta configuragdo tem-se uma nova
variavel de estado do sistema, &, que € a saida do integrador de erro. H& também um
ganho k; associado ao integrador de erro. Com esta variavel, a dindmica do sistema pode
ser descrita de acordo com a Equagéo (2.57).

A 0 ] [ (1) ] .| B
-C 0 (1) 0

-

= u(t) +

r(t) (2.57)

l i)

0
E(1) 1

onde
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(1) = —Kx (1) + ki&(1)

Desta maneira, tem-se o vetor erro, e., de acordo com a Equacéo (2.58). Nela, as
matrizes A, e B, sdo as matrizes aumentadas do sistema, nas quais € incluida a variavel
de estado do erro, Equagdes (2.59) e (2.60). A matriz de ganho também é dada no formato
aumentado, Equacao (2.61), onde o ultimo termo € o ganho do integrador.

gc = (Ah - BhKh)gc (258)
A 0
A, = 2.59
’ P (2.59)
B
B, = 2.60
h 0 (2.60)
K = [ K k ] (2.61)

Como o controle LQT é um controle LQR com servomecanismo, o processo de
projeto € igual ao LQR, através do projeto das matrizes de design. No entanto, para isso
sdo utilizadas as matrizes aumentadas do sistema e do ganho, conforme apresentado
nesta secao.

2.10 MODELOS MATEMATICOS DOS SENSORES E ATUADORES

Nesta sec¢do, sao apresentados os modelos matematico dos sensores e atuado-
res do satélite da missdo SPORT. Este conta com um conjunto de magnetémetros, um
giroscopio, um sensor solar de trés eixos, sensores solares analdgicos a partir dos painéis
solares, um sensor de estrelas, quatro rodas de reagéo e bobinas de torque magnético. Os
modelos matematicos aqui apresentados estdo de acordo com os apresentados em Sidi
(1997) e Wertz (2012).

2.10.1 Magnetometro

As medidas de magnitude do campo magnético da Terra feitas por um magnetéme-
tro contém um desvio padrao em relagéo ao valor real. Além disso, também é considerada
uma instabilidade de viés para incluir possiveis instabilidades na mediana das medidas.
Desta maneira, as medidas do magnetometro, B,,, sdo dadas pela Equacao (2.62), onde
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B é a magnitude do campo magnético terrestre, b,, é o viés e 1, € um ruido branco de
média nula e desvio padrdo G,,.

By = B+ by +Tim (2.62)

A instabilidade de viés nao é constante e pode ser modelada pela dindmica mos-
trada na Equacdo (2.63). Nesta equacao, fi,, € um ruido branco com média nula e desvio
padrao G,,;.

b = fim (2.63)

Para um modelo mais completo, € adicionado um erro de quantificagao na conver-
sdo analégico-digital do sensor. O valor convertido Emag € dado pela Equagéo (2.64), onde
gm € um ganho caracteristico do sensor e int() € um operador que retorna o maior nimero
inteiro menor que o argumento.

Bunag = gmint(Byn/gm) (2.64)

2.10.2 Giroscopio

O modelo matematico das medidas do giroscopio, ii,, € dado pela Equagao (2.65).
Nesta equacdo, ® é a velocidade angular, I;g € um vetor de vieses, S, € uma matriz dia-
gonal dos desvios padréo dos ruidos associados as medidas e 1j, € uma variavel aleatéria
de média nula e desvio padrao unitério.

ily, = ®+ by + Syl (2.65)

A dinamica do viés do giroscopio é dada pela Equagéo (2.66). Nesta, S, € a matriz
diagonal dos desvios padrao dos ruidos associados ao viés do giroscépio, 9, e 1, € uma
variavel aleatéria de média nula e desvio padrao unitario.

by = Sqiig (2.66)

Para este sensor também é considerado um erro de quantificagcdo na conversao do
sinal analégico para digital. Sendo assim, a medida final do sensor, i,,,, € dada pela
Equacgéo (2.67), onde g, € um ganho caracteristico do sensor e int() € um operador que
retorna o maior nimero inteiro menor que o argumento.

ﬁgyro = ggint(l’_ig/gg) (2.67)
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2.10.3 Sensor solar de dois eixos

O vetor de direcdo do Sol no sistema de referéncia do sensor é 5,,. Este é dado
pela Equagéo (2.68), onde 5 é o vetor do Sol no sistema do satélite e C; ,; € a matriz de
rotacao do sistema de referéncia do satélite para o sistema de referéncia dos sensores.

Sos = C 4,8 (2.68)

No entanto, o vetor do Sol visto pelos detectores, s5,, € dado pela Equacgao (2.69).
Nesta, C;;4 € a matriz de rotagdo que reflete os desalinhamentos dos eixos e erros de
fator de escala do sensor.

3')d = Css,ds')ss (269)

O sensor solar de dois eixos faz a medida de dois &ngulos do vetor solar 5, conforme
mostrada na Figura 2.13. Os angulos a e p medidos sdo dados pelas Equagdes (2.70) e
(2.71) respectivamente, onde s5; = [sdx,sdy,sdz]T e f € uma variavel aleatéria gaussiana
de média nula e desvio padrao n;.

Figura 2.13 — Angulos de medigdo do sensor solar de dois eixos

Fonte: Adaptacdo de Carrara (2019).

o = arctan (Sﬂ) +f (2.70)
Sdx
B = arctan (sq;) + f (2.71)

Por sua vez, o desvio padrao n,, € dado pela Equacao (2.72). Nesta, ng é o desvio
padrio das medi¢cdes quando B é nulo e ny,, € 0 desvio padrdo quando B é proximo ao
seu valor maximo.

Ngs = Mo + (Mfov —Mo) (2.72)

p
ﬁfov
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No entanto, para ter uma medida valida do vetor do Sol é necessario que este esteja
dentro do campo de visao do sensor. Este € dado pelo dngulo de meio cone da visada do
sensor solar, Boy.

2.10.4 Sensor solar analégico

Além do sensor solar de dois eixos, 0s painéis solares podem ser usados como um
segundo sensor para a determinacao da posi¢ao do Sol, pela relagcao de proporcionalidade
entre corrente elétrica gerada pelos painéis e o cosseno do angulo entre o vetor normal ao
painel e a direcao da incidéncia da luz.

Sendo ¢; 0 cosseno do angulo entre o vetor normal a face, fn e o vetor de direcao
do Sol, 5., para uma medicéo valida é dada a condi¢do de visibilidade da Equacgéo (2.73).
Além disso, € adicionado um ruido branco, v.;; com desvio padréo c..;. Assim as medi¢des
sdo dadas pela Equacéo (2.74).

0’ gc ‘ _)i < 0
=4 _ 7 ff (2.73)
Scss * fni, Scss * fn,» >0
O’ Ec * _)i < O
¢i = o (2.74)

(1 +Vcss)§css : fni’ fni : fn,' >0

Além desta condicao de visibilidade, dependendo da posicéao do Sol um painel pode
causar sombreamento em outro. Desta maneira, a corrente gerada pelo painel é reduzida,
onde esta e 0 cosseno do angulo de incidéncia sao considerados proporcionais a area
iluminada e ao angulo de sombra.

2.10.5 Sensor de estrelas

Considera-se o satélite representado na Figura 2.14, onde R é o raio da circunfe-
réncia da Terra. O satélite tem altitude %, angulo entre o vetor ao centro da Terra e a linha
tangente ao horizonte é p,;. O vetor oy, é a direcdo do eixo éptico do sensor com campo
de visada ay;.
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Figura 2.14 — Esquema de satélite com sensor de estrelas

Fonte: Adaptacdo de Carrara (2012).

Desta maneira, para que o sensor tenha uma medida valida, com a Terra fora do
seu campo de visada, é necessario que o angulo entre o vetor ao centro da Terra e 0 eixo
do sensor, v, seja maior ou igual a soma de ay, e By;. Sendo assim é dada a Equagéao
(2.75).

Y = 0t + Bor (2.75)

Podem ser usadas relagdes trigonométricas e produto vetorial para chegar a Equa-
cao (2.76), onde fs € a direcao do centro da Terra. Caso esta condicdo ndo seja satisfeita,
0 sensor ndo informa a atitude do satélite.

Og - fs < d = cos o cos Bsr — sen oty sen Py (2.76)

Além da Terra, o Sol também pode invalidar as medidas do sensor ao entrar no
campo de visada do mesmo. Define-se um angulo de meio cone n, para delimitar a zona
de exclus&o do eixo Optico do sensor ao redor do Sol, onde o sensor é inoperante. Sendo
assim, tem-se a condicdo de visibilidade dada pela Equacéo (2.77), onde 5 é o vetor da
direcao do Sol no sistema de coordenadas geocéntrico inercial.

Og 5 < COSNg (2.77)

No entanto, se o satélite estiver sobre a sombra da Terra, o Sol nao interfere nas
medicdes. Portanto, deve ser considerada esta condicdo, com 7; sendo a posicdo do saté-
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lite no sistema inercial, caso |r; X 5| > R ou 7; - s > 0 o satélite esta sendo iluminado e esta
sujeito a zona de exclusao do Sol.

Sendo C,; a matriz de atitude verdadeira e C,.; a matriz de atitude estimada pelo
sensor, tem-se a relagdo da Equacdo (2.78), onde C.; é a matriz de erro de atitude.
A matriz de erro € dada por trés rotacbes consecutivas pelos angulos de Euler ées =
[Bes1, 0es2, Oes3]” . Estes angulos sdo varidveis aleatérias gaussianas de média nula e des-
vios padroes dados por cy,,, independentes.

Ce,i = Ce,scs,i (278)

2.10.6 Rodas de reacao

Como comentado anteriormente, rodas de reacao sdo comumente utilizadas como
atuadores em pequenos satélites. Sendo assim, estes sdo responsaveis por receber a
acao de controle e aplicar sobre o satélite o torque associado.

Pode ser adotado um conjunto de trés rodas de reacao para ser realizada a atuagao
do controle. Assim é possivel obter um controle de atitude em trés eixos, posicionando as
rodas em formato de triedro ortogonal, com o eixo de rotagdo de cada uma alinhado com
os eixos do satélite.

No entanto, com esta configuracao, as rodas de reacao sao muito suscetiveis a zona
morta, o que pode dificultar a precisdo de apontamento do sistema. Em configuragcdes com
4 rodas, estas trabalham constantemente, mesmo com o satélite em velocidade angular
baixa. Desta maneira, com esta configuracao, as rodas sao menos suscetiveis a operacao
em suas zonas mortas. A geometria mais utilizada em configuracbées com 4 rodas de
reacao € a tetraédrica, onde o eixo de rotagdo de cada roda é alinhado a normal de cada
face do tetraedro. Assim, o angulo formado entre quaisquer dois eixos de rotacao das
rodas € B, = 54,7°. A Figura 2.15 mostra esta configuracao no sistema de referéncia do
satélite. Nesta figura, os eixos de rotagdo de cada roda a1, ds, as e a4 sdo identificados,
assim como o angulo entre 0s eixos.
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Figura 2.15 — Geometria das rodas de reagdo em configuracao tetraédrica

~ A

Fonte: Adaptagao de Carrara (2012).

Outro ponto importante sobre as rodas de reacéo € em relacédo aos seus limites de
velocidade angular e torque. De acordo com cada fabricante de rodas de reagao existe
valores maximos de velocidade angular e torque capazes de serem gerados pelas rodas.
Desta maneira € implementado um controlador eletrénico nessas, para a limitacao desas
variaveis e a utilizacdo mais estavel das rodas. Assim é definido, pelo fabricante, um
envelope de operacao das rodas de reagao, limitado pelos valores maximos e minimos de
velocidade angular e torque.

2.10.6.1 Conversao de controle de torque para controle de velocidade angular

Como comentado anteriormente, muitas rodas de reacao fazem a utilizacéo de con-
trole de velocidade angular ao invés de controle de torque, para a diminui¢gdo do efeito do
atrito. As rodas de reagéo utilizadas no ADCS da missdo SPORT fazem a utilizagdo deste
recurso.

Desta maneira, faz-se necessaria a conversao de torque comandado, pela acéo de
controle, para velocidade angular a ser comandada nas rodas de reagdo. Isto pode ser
feito utilizando a definicdo de variagdo de momentum angular, Equacéao (2.79), onde i é o
vetor de torques de controle e w o vetor das velocidades angulares das rodas de reacao.
Assim, a velocidade angular a ser comandada a roda de reagéo pode ser calculada a cada
instante de tempo ¢, segundo a Equagéo (2.80).

Aw
At

u=1,

(2.79)
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-

— — u
Wi =wi_1+ (tx — lk—l)l— (2.80)
w

2.10.6.2 Modelo matematico das rodas de reacao

E necessario definir um modelo matematico para a implementacédo da dinamica das
rodas de reacdo a fim de obter-se uma simulagéo precisa. Segundo Huang et al. (2019),
rodas de reacdo podem ser modeladas de forma simples, considerando a linearizagédo dos
efeitos que contribuem parar o comportamento da roda. Podem ser consideradas apenas
duas variaveis de estado da roda: a velocidade angular e o torque gerado. Estas duas
variaveis devem ter limites maximos de operacgao, que sao definidos pelo fabricante para
evitar a danificagdo do equipamento.

O vetor de torque liquido gerado pelas rodas de reacdo, g,,, € proporcional a deri-
vada do vetor de velocidade angular das rodas, w. Também pode ser definido como uma
composicdo do torque magnético gerado pelo motor, g,,, que é proporcional a corrente
aplicada no motor, e o torque de atrito dos mancais, g ¢, que cresce linearmente com o au-
mento da velocidade angular (CARRARA, 2019). A relacao destes parametros € mostrada
na Equacao (2.81).

gw:Iw"_;;:g;m"'gf (281)

Desta maneira, pode ser definido um envelope de torque liquido produzido pelas
rodas através de um grafico de velocidade angular em funcdo do torque gerado pelas
rodas, Figura 2.16.

Figura 2.16 — Envelope de torque liquido das rodas de reacao

Fonte: Carrara (2019).
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A operacao em altas velocidades pode acarretar problemas de lubrificagcao e vibra-
cao, entre outros. Faz-se, entdo, uma limitacao de velocidade angular maxima das rodas.
Ainda, para permitir a operacao a baixos troques, aplica-se uma limitagdo da variagdo ma-
xima de velocidade angular comandada, que seria uma limitagao de torque liquido. Esses
limites s@o aplicados por um controle interno das rodas.

Com estes limitantes, o envelope final de torque das rodas é dado conforme mos-
trado na Figura 2.17. Nesta, w,,, € a velocidade angular maxima, w;;,, € a velocidade
limite, g.qx € 0 torqgue maximo admissivel e g;;,, € 0 torque liquido quando a roda esta
proxima a velocidade angular maxima.

Figura 2.17 — Envelope completo das rodas de reagao

Ae

max

&Zlim

Wiim Wmax

T

Fonte: Carrara (2019).

O torque liquido pode ser calculado a partir da equacao da reta, conforme mostrado
na Equacgéo (2.82). Nesta equacéo, w, € a velocidade angular das rodas de reacdo medida
pelo sensor interno dessas e w,, é a velocidade comandada. Desta maneira, o primeiro
caso refere-se a linha roxa do primeiro quadrante da Figura 2.17 e 0 segundo caso a linha
roxa do terceiro quadrante.

8lim—8max
SlimZomax - . >
¢ = 8max + Winax—Wiim (Wv lem) Wy 2 Wy (282)

8lim—8max

—8max t 1 (Wy + Wiim) Wy < wy
max lim

Outro fendmeno que deve ser levado em conta na modelagem é a zona morta das
rodas. Quando as rodas estdo operando a baixa velocidade, o atrito entre 0s componentes
internos dessa causam flutuagdes no torque liquido. Sendo assim, a fim de evitar essa
zona, as rodas de reacao nao operam até a velocidade angular ser superior a wy;,,.

Em uma roda comandada por velocidade angular, o torque fornecido é calculado
pela Equacao (2.79). No caso, a variacao de velocidade angular é dada pela diferenca
entre a velocidade angular das rodas e a velocidade angular comandada, Equacgéo (2.83).
Ja quando a velocidade angular das rodas é menor que a velocidade angular limite, o
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torque de controle é dado pela Equagéao (2.84).

8c =1y pr (2.83)
w
8c = WA_V; (2.84)

Desta maneira, quando a velocidade das rodas € inferior a wy;;,,, w, = 0, 0 torque
é limitado pelo torque maximo admissivel ou pelo torque liquido. Assim, o torque gerado
nesta condicao € dado pela Equacgéao (2.85), onde sgn() € um operador que tem resultado
igual ao sinal da variavel e o operador min() seleciona o maior valor entre os inseridos.

Sgn(WW)min(lgCl’ 8max SgH(WW)g[) |WW| = Winin
8w = (2.85)

0 [Wi| < Wiin
Para o caso em que a velocidade das rodas é maior que a velocidade angular mi-
nima das rodas, o torque gerado € limitado pelos valor maximo entre torque maximo, de
controle, dado pela Equacéao (2.83) e liquido, dado pela Equacéao (2.82). Desta maneria,
o torque gerado pelas rodas € dado de acordo com a Equacgao (2.86), onde o operador
max() seleciona o torque de maior valor.

min ,8c, Wy =W
gy = (gmax 8¢ gl) w v (286)

maX(gmax’ 8e» gl) Wy > Wy

2.10.7 Bobinas de torque magnético

Bobinas de torque magnético normalmente sao utilizadas como um atuador secun-
dario para dessaturar as rodas de reagdao, mas tém sido usadas como atuador primario
em CubeSat (MACDONALD; BADESCU, 2014). As bobinas de torque magnético geram
torque quando estao na presenga de um campo magnético. O torque gerado por essas €
perpendicular ao momento magnético gerado pelas bobinas e ao campo magnético. Desta
maneira, o torque gerado pela bobina de torque magnético, Tye, & dado pela Equacgao
(2.87), onde m é o vetor de momento magnético gerado pelas bobinas ortogonais e Béo
campo magnético da Terra.

Tpe =1 X B (2.87)
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2.11 PERTURBACOES AMBIENTAIS

Algumas caracteristicas do ambiente espacial resultam na aplicacao de forcas e
torques no satélite. Estas sdo consideradas perturbagcdes por afetarem o movimento do
satélite. A seguir, sdo apresentadas as principais perturbagdes para 6érbita terrestre baixa,
de acordo com Ley, Wittmann e Hallmann (2009).

2.11.1 Torque de gradiente gravitacional

A magnitude da for¢a gravitacional que € aplicada sobre o satélite depende tanto da
sua geometria quanto da distribuicdo de massa do satélite. Sendo assim, pela diferenca
de magnitude da forga gravitacional nos diversos pontos do satélite é gerado um torque
sobre o satélite, chamado de torque de gradiente gravitacional.

O torque de gradiente gravitacional € calculado a partir da posicdo do satélite em
relagdo ao referencial inercial, 7;, a matriz de atitude do satélite, C}, a matriz de inércia do
satélite, I, e a constante gravitacional da Terra, G,,. Sendo assim, o torque de gradiente
gravitacional é calculado a partir da Equacao (2.88)

G (o i o T
Tgm:?’—(c i = ) (2.88)

RN R

2.11.2 Torque de momento magnético residual

A partir da interagdo entre o campo magnético da Terra e 0 campo magnético do
satélite sdo gerados torques sobre o satélite. Este é chamado de torque de momento
magnético residual. Assim, o torque resultante € calculado a partir do produto vetorial
entre o vetor de momento magnético residual do satélite, Mmagsaz, e o vetor do campo
magnético da Terra sobre o satélite, B, conforme mostrado na Equacao (2.89).

Tnag = Mmag.,, X B (2.89)
Segundo Carrara (2019), o vetor de momento magnético residual do satélite da
missdo SPORT é assumido de acordo com os valores mostrados na Equacgao (2.90).

Mpag.., = [0.001;0.001;0.0005]" (2.90)

Para o célculo do campo magnético da Terra, feito pela toolbox PROPAT, Carrara
(2015), é utilizado o modelo IGRF11. Este modelo € definido pela Associacao Internacional
de Geomagnetismo e Aeronomia e € apresentado em Finlay et al. (2010).
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2.11.3 Torque aerodinamico

A perturbacao de torque aerodinamico ocorre pela distribuicdo da forca de arrasto,
com direcdo contraria a velocidade do satélite, ao longo da superficie do CubeSat. O
modelo implementado através do PROPAT leva em consideragao o efeito da geometria do
satélite, porém nao considera os efeitos das caracteristicas da superficie deste.

O torque aerodinamico € calculado a partir da pressao aerodinamica, Pg.r,, que é
aplicada no satélite. Esta pressao é dependente da densidade na atmosfera do satélite, p,
e a magnitude da velocidade do satélite, |[v|. Assim, a pressao aerodinamica é calculada
como mostrado na Equagéao (2.91).

Puero = ,0|‘7| (291)

O torque gerado em cada face do satélite depende da sua area A;, do vetor normal
a face 7;, e do vetor do centro de presséo de cada, r.. Assim, o torque aerodinamico total
é calculado pelo somatério de cada face, como dado na Equacéo (2.92) para n faces.

n

Taero = Z re X (_2Paer0Aini
i=1

|<l

) (2.92)

=

2.11.4 Torque de pressao de radiacao solar

O choque da radiacao solar nas superficies do satélite acaba gerando forcas sobre
ele que resultam em um torque que € aplicado ao satélite. Este € chamado de torque de
pressao de radiagdo. O modelo desta perturbacdo do PROPAT leva em consideragao a
pressao de radiagdo aplicada nas superficies, porém néo considera 0 sombreamento de
uma superficie na outra nem as caracteristicas de reflexao destas.

A pressao de radiacao é calculada a partir da poténcia solar, sy, da posi¢ao do Sol
em 1 Unidade Astronémica ry, da posicao do Sol na data terrestre, r;, e da velocidade da
luz c. A relacéo entre estes parametros que resulta na pressao de radiagao, P,.4, € dada
pela Equacéao (2.93).

(2.93)

Da mesma maneira que o torque aerodinamico, o torque de pressao de radiagao
solar também € calculado para cada face e entdo é feito o somatério, com a adicdo da
dependéncia do vetor de posicdo solar em relagdo ao referencial do corpo, v,. Assim, o



torque de pressao de radiacao é dado pela Equagéao (2.94).

n -

- - vs
Traa = Z Ie X (_2PradAini—»_
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(2.94)



3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A fim de averiguar os estudos feitos a respeito de assuntos relacionados ao tema
deste trabalho, foi feita uma pesquisa bibliografica que abrange os tépicos de interesse
para o presente projeto. Esta revisdo inclui aplicacées da lei de controle LQR que, pelo
fato da lei de controle LQT ser derivada desta, pode conter indicativos do comportamento
do desse controle.

Também foram pesquisados trabalhos com aplicacdo de LQT em dinamicas de sa-
télites e outras dindmicas de seis graus de liberdade. Por fim, algumas aplicagées em que
sdo feitas comparagdes entre as leis de controle LQR, LQT e PID foram consideradas.

A lei de controle LQR para o controle de atitude de um satélite geoestacionario de
oOrbita eliptica, através bobinas de torque magnético e rodas de reacao, foi aplicada em
Moradi, Menhaj e Ghasemi (2012). E utilizado um sistema para identificacdo do sistema
linear de segunda ordem para cada eixo do satélite. Desta maneira, obteve-se um erro de
posicdo nulo e houve estabilizacado da atitude até na presenca de excentricidade orbital e
perturbagdes de vento solar e no campo magnético local.

Em Sarli, Silva e Paglione (2013), é projetado o controle de atitude para uma missao
de espaco profundo. E utilizado o controle LQR para estabilidade e um controle Pl para
rastreio de trajetoria. O controle proposto apresentou bom desempenho para comandos
de pequena amplitude. Na aplicagdo de comandos de maior amplitude, o desempenho
foi depreciado. Isto ocorre pelo fato de serem controles lineares, que ndo sao ideais para
manobras de grandes angulos.

Segundo Lustosa et al. (2018), a lei de controle LQR é comumente utilizada em
veiculos subatuados, pelo seu refinamento intuitivo, estabilidade e robustez. Nesse artigo,
foi aplicado o controle LQR para controle de atitude de uma espagonave arbitraria em
orbita também arbitraria, com dindmica baseada em quatérnion. Nesta aplicagdo nao sao
implementados disturbios para maior averiguacao da robustez do controle.

O controle de atitude de um CubeSat é projetado em Ofodile et al. (2019). Séao
utilizadas a lei de estabilidade de Lyapunov e a técnica de controle LQR. Ha, ainda, a apli-
cacgao de um filtro de Kalman para a determinacao de atitude. Este controle foi comparado
com um controle PD, que apresentou instabilidades na presenca de torque magnético, o
gue nao ocorreu com o controle proposto.

Apesar de haver pouco registro do uso de controle LQT em veiculos espaciais,
esta lei tem grande potencial para aplicacao na area espacial, principalmente em veiculos
que necessitem realizar manobras com rastreio de referéncia. Comentam-se, a seguir,
trabalhos onde este é aplicado a dinamica e cinematica de satélites.

A lei de controle LQT é aplicada para satélites em formagao de voo com proximi-
dade tal como descrito em Palacios, Ceriotti e Radice (2015). O controle proposto tem
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capacidade de prevencao de colisbes em orbitas excéntricas de referéncia. Nesse traba-
Iho, foram feitas simulagdes com manobras de reconfiguracdo e troca de satélites, cujos
resultados apresentaram um erro de rastreio perto de zero.

Em Baldacchino et al. (2017), é estudada a viabilidade de hardware e controle de
atitude de um PocketQube, um pico satélite. Apesar do foco do artigo ndo ser no projeto
do controle, nesse projeto optou-se pelo uso da lei de controle LQT para o controle de
atitude. Esta escolha foi feita em raz&o do controle ser robusto e ter o consumo de ener-
gia otimizado. As respostas de controle foram satisfatérias, atingindo a estabilidade em
aproximadamente dez segundos.

Um controlador LQT de atitude de satélite, com a utilizagéo de giroscopios de con-
trole de momento, € aplicado e comparado com um controle de mapeamento exponencial
em Portella et al. (2020). O controle LQT é capaz de fornecer um bom controle de atitude
para este caso, atendendo aos requisitos da missao.

Trabalhos que fazem comparacédo entre os controles envolvidos neste estudo tam-
bém foram pesquisados. Os controles de interesse sao principalmente LQT, LQR e PID.

Em Saleh e Farman (2015) é feita uma comparacao entre as leis de controle LQR,
LQT e LQG em aplicagdo da dinamica de um péndulo invertido. Nesse trabalho é averi-
guado que, além de proporcionar o rastreio de trajetéria, o LQT também reduz os efeitos
de distarbios e os elimina em regime permanente no caso de disturbio fixo.

As leis de controle PID e LQT sao aplicadas a dinamica de um nanocéptero para
seguimento de trajetoria, este tem sua performance comparada no trabalho de Luis e Ny
(2016). O controle LQT apresentou melhor rastreio e teve erro quatro vezes menor que o
erro do controle PID. O controle LQT exigiu maior esforgo, no entanto eliminou picos de
controle que saturavam o atuador quando utilizado o PID.

Por fim, as leis de controle Pl e LQT sdo comparadas em uma aplicacao de con-
trole de um robd omnidirecional em Amudhan et al. (2019). A aplicacao proposta por ele
requer, além do rastreio de trajetdria, tempo e consumo de energia otimizados. O controle
Pl resultou em resposta oscilatéria do atuador até a estabilizacdo na referéncia. O LQT
apresentou um sobressinal inicial e logo em seguida estabilizou. O LQT mostrou menor
consumo de energia e erro de rastreio muito inferior ao outro controle.

A fim de fazer a comparagao entre as referéncias adotadas, foram feitas tabelas
com a sintetize das principais caracteristicas de cada artigo. A Tabela 3.1 apresenta os
controles utilizados. A Tabela 3.2 contém as aplicagées dos controles projetados. Nestas
tabelas, os artigos sao referenciados pelo nome do primeiro autor.
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Tabela 3.1 — Relacao de controles utilizados nas referéncias

Referéncia LQR LQT PID PI PD
Moradi X
Sarli X
Lustosa X
Ofodile X

Palacios

Baldacchino
Portella
Saleh X
Luis
Amudhan
Este projeto

X X X X X X X

Fonte: Autora.

Tabela 3.2 — Relacao das aplicacbes dos controles das referéncias

Controle de Controle de Seguimento
atitude de outros de
Referéncia satélite veiculos referéncia
Moradi X
Sarli

Lustosa
Ofodile
Palacios

X

Baldacchino

X X X X X X

Portella
Saleh X
Luis
Amudhan X
Este projeto X

X
X X X X

Fonte: Autora.

Apés a realizagao desta revisao bibliogréfica, é verificado que, dentre os trabalhos
referenciados, somente trés tratam da aplicagdo do método de controle LQT ao controle de
atitude de satélites. Ainda, somente um trabalho faz a comparacao entre o desempenho
de um controle LQT e PID. Sendo assim, o presente estudo contribui para a ampliagao da
discussao acerca destes topicos.



4 METODOLOGIA

A Figura 4.1 mostra um diagrama de blocos de alto nivel da estrutura atual do
ADCS da missao SPORT. Neste diagrama é representado o controle PID, que recebe o
erro de apontamento do satélite e gera a acdo de controle passada para os atuadores.
Os atuadores aplicam torques no satélite, que sao incluidos nas equagdes de dinamica e
cinematica de atitude do satélite. Estas equacdes resultam no estado real do satélite, que
€ entdo medido pelos sensores. Entao, é averiguado o erro de apontamento que € utilizado
pelo controle PID para a obtencdo da acéao de controle. Esse trabalho propde a troca do
bloco que contém a lei de controle PID por um bloco contendo a lei de controle LQT.

Figura 4.1 — Diagrama de blocos de alto nivel do ADCS

Estado medido
Sensores [«

Referéncia Erro de

Dinamica e
-/ \apontamento |
> >

cinematica de
atitude

Estado real

Fonte: Autora.

Desta maneira, foram definidos os passos para a implementagcédo do controle LQT
no ADCS da missdo SPORT. Primeiro sdo estudadas as caracteristicas fisicas do satélite,
as quais afetam as equacgdes de dinamica e cinematica de atitude. Sao estudados tam-
bém os sensores e atuadores utilizados na missdao. Também é importante ter em vista os
requisitos do ADCS que devem ser satisfeitos e o controle PID de atitude atual do satélite.

Assim, passa-se para as simulagdes do controle LQT proposto. Em um primeiro
momento é feita a implementacao da lei de controle proposta em malhas de simulagao
simplificada em Simulink. Estas contam somente com a aplicacédo da lei de controle LQT,
as equagobes de dindmica e cinematica de atitude nao lineares e o0 modelo das rodas de
atuacao nestas malhas. Estas malhas simplificadas sao utilizadas para testes iniciais do
controle e também para fazer o ajuste fino do projeto do controle, averiguando quais pro-
jetos de controle resultam na convergéncia dos angulos. Apds isso, o controle LQT é
integrado aos cédigos de simulagdo completa do ADCS da missdo SPORT.

A seguir sdo detalhados os passos acima mencionados para a implementacéao do
novo controlador de atitude aqui proposto para o satélite da missao SPORT.
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41 SATELITE DA MISSAO SPORT

O satélite da missdo SPORT, representado na Figura 2.1, é um CubeSat do tipo
6U em arranjo de 3x2 unidades. A face 6U é contida no plano horizontal local da atitude
nominal, a face 2U é contida na intersec¢ao do plano orbital com o plano horizontal local e
a face 3U é paralela ao plano orbital, de acordo com o representado na Figura 2.8.

A matriz de inércia do satélite € dada na Equacéao (4.1), segundo Carrara (2019).
Esta matriz € composta somente pela inércia do satélite, sem considerar a parte girante
das rodas de reacao.

0.0469 -0.003 -0.0002
I, = | —-0.003 0.0180 —0.0001 |kg.m? 4.1)
0.0002 -0.0001 0.0361

4.1.1 Equacoes de dinamica e cinematica de atitude da missao SPORT linearizadas

Conforme apresentado na Secao 2.8.3, as equagdes lineares sao obtidas a partir
da matriz de inércia diagonal do satélite. Sendo assim é feita a aproximagéo de acordo
com a Equagéo (4.2).

0.0469 -0.003 -0.0002 0.0469 0 0
I, =] -0.003 0.0180 -0.0001 |~ 0 0.0180 0 kg.m? (4.2)
0.0002 -0.0001 0.0361 0 0 0.0361

Portanto, as equacdes lineares de dindmica e cinematica do satélite da missao
SPORT sao dadas pelas Equagodes (4.3), (4.4) e (4.5) para os eixos x, y e z respectiva-
mente. Com estas equacdes, sao definidas as matrizes do sistema a serem utilizadas para
o projeto dos controles de atitude para cada eixo do satélite.

o T el a1
| _ 0 1 a |, 0 Uy (4.3)
L ar | [0 0 || o] »0.0469‘1_
oo ] o 121l | 0
N 21 e, |y (4.4)
@y | [0 0 ||| |001807"
o 12]las] | o
e 21, u, (4.5)
;| |0 0 ||| |[0.03617" |
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4.1.2 Atuadores

A seguir sao apresentados os atuadores utilizados no CubeSat da missdo SPORT
e suas especificacgoes.

4.1.2.1 Rodas de reacéo

O satélite da missdo SPORT faz uso de um conjunto de 4 rodas de reagdo em
configuracao tetraédrica, pelas suas vantagens comentadas anteriormente. E utilizado um
conjunto de 4 rodas do modelo GSW-600 da empresa GOMSpace, mostrado na Figura
4.2, que operam por comando de velocidade angular. Este componente é detalhado no
seu datasheet, referéncia GOMSpace (2018).

Figura 4.2 — Conjunto de quatro rodas GSW-600

Fonte: GOMSpace (2018).

De acordo com o fabricante GOMSpace (2018), este modelo de roda de reacao
tem as caracteristicas de momento de inércia, acuracia do controle interno de velocidade
e limites maximos de torque, momento angular e velocidade angular como mostrado na
Tabela 4.1.

Tabela 4.1 — Parametros da roda de reacao GSW-600

Parametro Valor Unidade
Torque Mmaximo (gmax) 0.002 Nm
Momento angular maximo (/,,4x) 19 mNms
Velocidade angular maxima (w,;4x) 6000 rpm
Acuracia no controle de velocidade (o) 0.5 rpm
Momento de inércia (I,,) 3.02x 1075 kgm?

Fonte: GOMSpace (2018).
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Em Carrara (2019), sao apresentados resultados de testes experimentais do enve-
lope de operacgdo e da zona morta das rodas GSW-600. E identificado um envelope de
operacgao do tipo apresentado na Figura 2.17, com os valores limitantes conforme apre-
sentado na Tabela 4.2.

Tabela 4.2 — Dados experimentais do envelope de operagao das rodas GSW-600

Parametro Valor Unidade
Torque maximo 0.0015 Nm
Torque liquido 0.0007 Nm
Velocidade angular maxima 4600 rpm
Velocidade angular minima 150 rpm
Velocidade angular limite 3300 rpm

Fonte: Carrara (2019).

4.1.2.2 Bobina de torque magnético

Além das rodas de reagdo, o ADCS também conta com bobinas de torque para
atuacdo no satélite. Sao utilizadas as bobinas CubeTorquer e CubeCoil da empresa Cu-
beSpace (CUBESPACE, 2016), mostradas na Figura 4.3. Estas bobinas tém momento
magnético maximo de m = 0.13 Am? cada.

Figura 4.3 — Bobinas de torque magnético CubeTorquer e CubeCoil

Fonte: CubeSpace (2016).
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4.1.3 Sensores

A seguir sdo apresentados os sensores utilizados no satélite da missdo SPORT.
Sao apresentados os dados de cada um, de acordo com os modelos apresentados na
Secao 2.10.

4.1.3.1 Sensor de estrelas

O sensor de estrelas é responsavel pela determinagao de atitude do satélite, e pela
sua precisdao também € possivel fazer a determinag@o da velocidade angular através de
derivada numérica. O ADCS da missdo SPORT conta com o sensor de estrelas ST-200
da empresa Hyperion (HYPERION TECHNOLOGIES, 2015), mostrado na Figura 4.4. Este
tem campo de visada de 15x20°, com desvio padrao de 0.002° nos eixos do plano focal e
de 0.018° ao redor do eixo oOptico.

Figura 4.4 — Sensor de estrelas ST-200

Fonte: HYPERION TECHNOLOGIES (2015).

4.1.3.2 Magnetémetro

O magnetémetro, que faz a medicao da magnitude do campo magnético local, uti-
lizado na missdao SPORT €& o HMC5886L da empresa Honeywell (HONEYWELL, 2017),
mostrado na Figura 4.5. Ele tem desvio padrao de medidas 6,,, = [2.6, 2.8, 3.0]" mGauss,
desvio padrédo de viés G,,, = [0.27,0.31,0.12]7 mGauss e ganho de conversdo analdgico-
digital de g,, = 1.37 LBS/mGauss.
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Figura 4.5 — Magnetdmetro HMC5886L

Fonte: Honeywell (2017).

4.1.3.3 Sensor solar de dois eixos

O ADCS da missdao SPORT faz uso do sensor solar digital SSOC-D60 da empresa
Solar MEMS (SOLAR MEMS, 2016), mostrado na Figura 4.6. Este tem limite de campo de
visada Br,, = 60°, desvios padréo ng = 0.5° e n¢,, = 2° e matriz de desalinhamento como
dado pela Equagéao (4.6).

Figura 4.6 — Sensor solar digital SSOC-D60

Fonte: Solar MEMS (20186).

1.009 -0.001  0.02
Cssa =1 0.003 1.04 -0.005 (4.6)
0.02 0.008  0.987

4.1.3.4 Giroscdpios

Para a medicao da velocidade angular € utilizado o giroscopio ITG3200 da empresa
InvenSense (INVENSENSE, 2010), mostrado na Figura 4.7. Este tem o vetor de vieses
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I;g = [-2455.5,-1050.1, —173.0]" mdps, as matrizes de desvios padrdo S, e de desvios
padrao dos vieses S, mostrados nas Equacdes (4.7) e (4.8), além do ganho de conversao
de g, = 14.375.

Figura 4.7 — Giroscopio ITG3200

Fonte: InvenSense (2010).

140 0 0
So=| 0 117 0 (4.7)
0 0 130
9 0
S,=|0 16 0 (4.8)
0 0

4.2 REQUISITOS DO ADCS

De acordo com Carrara (2019), o subsistema de determinacao e controle de atitude
do CubeSat SPORT tem os seguintes requisitos relacionados ao controle de atitude:

+ A atitude nominal deve estar com a face 6U direcionada para o centro da Terra, com
erro menor do que 0.1°.

» O satélite deve ser capaz de atingir a atitude nominal apds recuperar-se de uma
perda momentanea da determinacao de atitude.

+ A atitude nominal deve ser atingida a partir de qualquer atitude inicial, e qualquer
velocidade angular inicial.

Além disso, cada modo de operagdao do ADCS tem requisitos de funcionamento es-
pecificos. Sao definidos valores de atitude e velocidade angular de entrada para os quais o
modo deve ser funcional. Também sao definidas a precisdo de atitude e velocidade angular
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que devem ser entregues por cada modo de operacao. Esses requisitos sao definidos em
Carrara (2019) e séo apresentados na Tabela 4.3.

Tabela 4.3 — Requisitos de entrada e saidas dos modos de operagao do ADCS

Atitude inicial Velocidade inicial Atitude final Velocidade final

SM - - - -

DM qualquer < 10 rpm qualquer < 0.1 rpm
SPM qualquer < 2.4 rpm - -
AAM qualquer < 2.4 rpm < 5° < 0.02 rpm

NM < 10° < 0.1 rpm <0.1° < 0.01 rpm
MICM <0.1° < 0.01 rpm <0.1° < 0.01 rpm

Fonte: Carrara (2019).

4.3 CONTROLE PROPORCIONAL INTEGRAL DERIVATIVO ATUAL

O ADCS da missao SPORT faz uso de controladores do tipo PID (Proporcional-
Integral-Derivativo), que é o principal método utilizado para o controle de atitude de saté-
lites (CARRARA, 2019). Isto € dado em razdo de ser um método de controle classico e
muito consolidado,. Ele oferece grande confiabilidade, também tem boa robustez e € de
facil implementacao.

De acordo com Ogata e Yang (2002), a Equacéo (4.9) mostra uma lei de controle
PID genérica. Esta consiste na aplicagdo de um ganho proporcional K, ao erro de entrada
e(t), um ganho integral K; a integral do erro de entrada e um ganho derivativo K; a derivada
do erro.

u(f) :er(t)+K,-/Ole(t)dt+Kdd2(;)

(4.9)

Para o controle de atitude nos modos nominal e de calibragéo é utilizado um controle
PID com ganho proporcional de K, = 0.3 x 1073, ganho integral K; = 0.002 e ganho
derivativo K; = 0.8 x 107. Para o controle no modo de apontamento para o Sol é utilizado
um controle PD com ganho proporcional k, = 0.04 x 1073 e ganho integral kg = 0.5 x 1073.

4.4 MALHAS DE SIMULACAO EM SIMULINK

Como comentado anteriormente, € adotada uma metodologia de forma que o pri-
meiro passo de implementacao do controle LQT é feito utilizando um modelo simplificado
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em Simulink. Esse modelo contém, primeiramente, apenas o controle e as equacgdes de
dindmica e cinematica. Apés isto, é implementado também o modelo das rodas de reagao.

Em um primeiro momento é construida uma malha de simulag&o contendo somente
0s blocos que constituem o controle e um bloco com as equagdes de dinamica e cinematica
a partir da parametrizagdo de quatérnions. Por utilizar esta parametrizacao de atitude, é
necessario fazer a normalizagdo para obter um vetor unitario, o que é feito dividindo o vetor
pela sua magnitude. Este vetor normalizado é entdo dado como feedback para o calculo
do controle.

Desta maneira, a malha simplificada simulada em Simulink tem sua forma conforme
apresentada na Figura 4.8. A implementacao do controle LQT é feita utilizando blocos ma-
tematicos de ganhos e integradores, evidenciados em azul na figura. As equagdes nao
lineares de dindmica e cinematica foram implementadas a partir de um bloco de programa-
¢ao, mostrada em amarelo na figura. De mesma maneira, a normalizagdo dos quatérnions
também é feita por um bloco de programacao, mostrada em laranja. Além disso € adicio-
nado um bloco para fazer a conversao de quatérnios para angulos de Euler em graus, para
a melhor interpretagédo dos resultados, mostrado em verde na figura.

Figura 4.8 — Malha simplificada em Simulink com controle e equagbes do movimento

angule

Fonte: Autora.

Com o funcionamento do controle LQT neste modelo simplificado, 0 modelo das
rodas de reagdo € adicionado a malha do Simulink. Para maior simplificacdo é conside-
rado o uso de somente 3 rodas de reagao, enquanto o ADCS da missao SPORT utiliza um
conjunto de 4 rodas. A Figura 4.9 mostra a malha de simulacao utilizada, onde o enve-
lope de operacao das rodas de reacao é implementado por cédigo em linguagem Matlab,
evidenciado em vermelho na figura.
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Figura 4.9 — Malha simplificada em Simulink com controle, modelo das rodas e equagdes
do movimento

I e
S S j‘gg
Ly cn z

Fonte: Autora.

Com a utilizagao do modelo das rodas de reagao, podem ser verificados quais pro-
jetos de controle sdo melhores, que ndo saturam as rodas de reagao e resultam na con-
vergéncia dos angulos. No entanto, por utilizar um modelo contendo somente 3 rodas de
reagao, como comentado na Secdo 2.10.6, as rodas sdo mais suscetiveis as suas zonas
mortas, o que pode resultar em uma resposta oscilatéria para alguns controles. Porém,
esta oscilagdo deve ser consideravelmente reduzida ao fazer a implementagédo nos cédi-
gos do ADCS da missao, por utilizar 4 rodas.

4.5 CODIGOS DE IMPLEMENTAGAO DO ADCS DA MISSAO SPORT

O segundo passo da metodologia de teste do controle LQT para a missao SPORT
€ a sua implementacao nos codigos de simulacao do ADCS da missédo. Estes codigos,
foram desenvolvidos pelo Professor Valdemir Carrara, professor colaborador do ITA, para
o projeto do controle PID da missao SPORT, estes fazem uma simulagdo mais completa
do ADCS.

Estes codigos incluem as equagdes nao lineares de dindmica e cinematica de ati-
tude do satélite, onde também s&o inseridos os torques oriundos de perturbacdées ambi-
entais. Entdo, o estado simulado é dado como entrada para o0 modelo dos sensores que
resulta na obtencdo do estado medido por esses. A TRIAD de determinacao de atitude
também é simulada quando necessario, resultando no estado estimado. Este estado €
entdo passado para o controlador de atitude, onde sao considerados dois métodos de con-
trole, o controle PID atual do ADCS e o controle LQT proposto neste trabalho para fornecer
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possiveis melhoras de desempenho. O controlador faz o requisito de torque, que é passado
para os atuadores. Entao, sdo simulados os modelos das rodas de reacao e das bobinas
de torque magnético, o que resulta nas forgcas e torques que sdo aplicados no satélite e
incluidos na equagodes de atitude do satélite. O diagrama de blocos de representacao do
que é considerado nos codigos do ADCS ¢é apresentado na Figura 4.10.

Figura 4.10 — Diagrama de blocos do ADCS

Sensores Controle de atitude Atuadores
____________________ Estado de . ‘ N
‘ referéncia } ‘:
Sentsolr de | Estado | Torque Rodas de reacéo i
estrelas i medido ! requerido :
S v .—): '
— ' : '
: | Bobinasde |:
Magnetémetro ! [torque magnético| !

Giroscoépio

E Dinamica e Torque e forgas
Sensor solar de cinematica de

dois eixos atitude
| —

A

VN

Sensor solar ' - . .
o : Perturbagdes ambientais
analégico ' e e T T T T T .

e '
e - : Torque de Torque de Torque de
: radiente momento Torque pressao de
gradiel magnético aerodinamico o=
gravitacional residual radiacao

Fonte: Autora.

A seguir sao apresentados alguns pontos importantes sobre os codigos, que es-
tao ligados diretamente com os resultados das simulagdes e desempenho do controle de
atitude. S&o apresentadas as condigdes inicias usadas nas simulacdo e os modelos de
sensores, atuadores e perturbagdes ambientais incluidas nas simulagées.

4.5.1 Condicoes iniciais de simulacao

Como o satélite da missdo SPORT sera langado a partir da Estacao Espacial In-
ternacional, nos codigos de implementacao do ADCS da missdo a 6rbita da estacao €
utilizada como condicao inicial. E utilizado como referéncia a data de 22 de agosto de
2017, as 10h e 20 minutos, mesma condicao inicial utilizada em Carrara (2019) para as
simulagdes do controle PID da missao SPORT.

Neste horario, os elementos orbitais s&o como mostrados na Tabela 4.4. A partir
desta condigdo inicial é utilizado um propagador analitico de érbita para propagar a érbita
simulada.
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Tabela 4.4 — Elementos orbitais iniciais

Elemento Valor Unidade

a 6781655 m
i 51.6379 graus
e 0.0006382 -
Q 161.8874 graus
0p 221.3419  graus
M 138.7252 graus

Fonte: Carrara (2019).

Em todas as simulagdes, a atitude inicial e a velocidade angular inicial do sistema do
corpo em relagdo ao sistema de referéncia de atitude s&o considerados nulos. No entanto,
a atitude e velocidade angular do sistema inercial em relacao ao sistema de referéncia de
atitude dependem da 6érbita do satélite. Em razdo disto, a atitude e a velocidade angular
iniciais ndo sao nulas.

A atitude inicial é dada pelo produto entre as matrizes de rotagdo do sistema do
corpo para o sistema de referéncia e do sistema de referéncia para o sistema inercial. Con-
siderando a érbita inicial apresentada anteriormente, a atitude inicial é dada pela Equagao
(4.10).

G: = [0.06302, 0.43094, —0.37501, 0.81833]” (4.10)

Da mesma maneira, a velocidade angular inicial € dada pela soma da velocidade
angular entre o sistema do corpo em relagdo ao sistema inercial e o produto da matriz de
rotacdo do sistema do corpo para o referencial e a velocidade inicial da érbita. A velocidade
angular resultante, levando em consideracao a orbita inicial, € apresentada na Equacgao
(4.11)

@; = [0,0,0.01136] rad/s (4.11)

4.5.2 Perturbacoes ambientais

Os codigos de simulacdo do ADCS da missdo SPORT sé&o escritos em linguagem
Matlab e fazem a utilizacdo da toolbox PROPAT. A partir de funcdes desta toolbox séao
implementados modelos de perturbagdes ambientais. Sao considerados: torque de gradi-
ente gravitacional, torque de momento magnético residual, torque aerodinamico e torque
de pressao de radiacdo. Os modelos matematicos contidos na toolbox PROPAT estao de
acordo com os apresentados na Segao 2.11.
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4.5.3 Sensores e atuadores

Como comentado anteriormente, nos codigos completos de simulacdo do ADCS
sao incluidos os modelos dos sensores e atuadores usados. Os modelos implementados
dos sensores e atuadores estdo de acordo com os modelos matematicos apresentados na
Secéao 2.10.



5 RESULTADOS

Nesta secdo sdo apresentados os resultados obtidos no presente trabalho. E apre-
sentado o projeto do controle LQT feito de acordo com a metodologia apresentada anterior-
mente. S&0 mostrados os resultados obtidos com as simulagdes nas malhas simplificadas
em Simulink. Por fim, sdo apresentados os resultados da implementagao, do controle LQT
proposto, nos cédigos de simulacdo do ADCS da missdao SPORT.

5.1 PROJETO DO CONTROLE LQT

Como as equacdes lineares sao desacopladas, o projeto de controle pode ser feito
para cada eixo separadamente. Assim, considera-se um vetor de variaveis de estado
contendo o angulo de orientacdo e a velocidade angular de cada eixo, enquanto o vetor
de acao de controle contém o torque comandado para o eixo. Portanto, para o controle de
cada eixo é projetada uma matriz Q de dimensao 3x3 e uma matriz R de dimensao 1x1.

Para a definicdo das matrizes de projeto a serem usadas, € feito um processo itera-
tivo, utilizando as malhas de simulagéao simplificadas em Simulink descritas anteriormente.
Assim, as matrizes foram alteradas de forma manual para a obtencdo de uma resposta
onde os angulos de atitude néo divirjam e que as rodas de rea¢ao nao saturem.

Em seguida a este processo de projeto inicial do controle LQT de cada eixo, estes
foram implementados nos cédigos completos do ADCS para a realizacdo do refino do
projeto de controle. As matrizes de projeto foram modificadas, também de forma manual,
afim da obtencao de resultados que atendam aos requisitos do ADCS.

Ao fim destes processos de definigcdo do projeto de controle, chegou-se as matrizes
de projeto mostradas nas Equacdes (5.1), (5.2) e (5.3), para os eixos x, y € z respectiva-
mente.

100 0 0O
Q.= 0 100 0 |,R,=1x10° (5.1)
0 0 1
1000 0 0
Q=| 0 10000 0 |,Ry=1x10’ (5.2)

0 0 1
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100 0 0
Q.= 0 100 0 |[|,R.=1x10" (5.3)
0 0 10000

Com estas matrizes de projeto do controle LQT, a matriz de ganhos de feedback e
0 ganho do integrador a ser aplicado a cada eixo é calculado. As Equacgdes (5.4), (5.5)
e (5.6) mostram as matrizes de ganho dos eixos x, y e z respectivamente, onde o ultimo
termo de cada uma refere-se ao ganho do integrador.

K, = [ 0.002268 0.010362 1 x 1074 ] (5.4)
K, = [ 0.001317 0.005806 3.162278 x 1075 ] (5.5)
K, = [ 0.003866 0.011813 3.162278 x 1074 ] (5.6)

5.2 IMPLEMENTAGAO EM SIMULINK

Nesta secao sdo apresentados os resultados preliminares obtidos pela implementa-
¢ao do controle LQT proposto nas malhas simplificadas em Simulink que foram explicadas
anteriormente.

A primeira malha utilizada é a que contém somente as equacdes de atitude nao
lineares, o controlador de atitude e os blocos de manipulagdo dos quatérnions e angu-
los, mostrada na Figura 4.8. O resultado do controle apresentado na Secéo 5.1, quando
aplicado a esta malha, € mostrado na Figura 5.1.

Na resposta obtida com a simulagdo em malha simplificada em Simulink observa-
se a convergéncia de todos os angulos para a referéncia nula. O angulo de arfagem,
angulo do eixo z, que apresenta maior condic¢ao inicial converge em cerca de 80 segundos
e apresenta um sobressinal de aproximadamente 0.03°. Os angulos do eixo x e y, por suas
condicdes iniciais quase nulas, ndo apresentam sobressinal.

Neste modelo simplificado, o controle LQT é implementado na malha onde ¢é in-
cluido o modelo de 3 rodas de reacao apresentado anteriormente. Durante as simulagdes
utilizando esta malha é verificado que muitos projetos de controle ndo resultam na conver-
géncia dos angulos.

Controles com respostas rapidas, com baixo tempo de acomodacao, resultam na
saturacao das rodas de reagdo. Como consequéncia, o torque gerado pelas rodas € zerado
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Figura 5.1 — Resposta do controle LQT na malha em Simulink sem o modelo dos atuadores
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Fonte: Autora.

para evitar a danificacdo do componente, o que resulta na divergéncia dos angulos.

Desta maneira, a malha de simulagdo em Simulink com a implementacao do modelo
das rodas de reacgao é utilizada para fazer um processo iterativo afim de encontrar projetos
de controle que resultam na convergéncia dos angulos. A Figura 5.2 mostra a resposta do
controle final utilizado.

Nesta malha, é aplicado um modelo que considera um conjunto de 3 rodas de rea-
¢ao que, como comentado na Seg¢éo 2.10.6, resulta num maior efeito da zona morta das
rodas de reagdo. Como consequéncia, o controle resulta em oscilagdes significativas nos
angulos, com amplitude em cerca de 3°. No entanto, este efeito deve ser diminuido com a
utilizacédo de 4 rodas de reagdao no ADCS. Nos primeiros segundos da simulacao, os angu-
los sdo mantidos constantes nas suas condi¢des iniciais. Este comportamento pode estar
associado a acao de controle de baixa magnitude, e portanto torque das rodas de reacao
nulo. Somente quando a acao de controle atinge certa magnitude, as rodas de reagao
iniciam a geracao de torque e, entdo, os angulos comegam a oscilar. Entretanto, estando
este comportamento associado a zona morta das rodas de reagao, os angulos nao deve-
riam ser mantidos constantes. Eles deveriam divergir, por ndo haver um controle atuante.
Tal comportamento pode estar associado a alguma configuracédo dos blocos utilizados em
Simulink. Porém, apesar disto, esta simulacao € suficiente para a sua finalidade, ou seja,
identificar projetos de controle que convergem os angulos.
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Figura 5.2 — Resposta do controle LQT na malha em Simulink com o modelo dos atuadores
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Fonte: Autora.
53 IMPLEMENTAQAO NO ADCS

Com o controle LQT funcionando nas malhas de simulagdo em Simulink partiu-se
a implementacao do controle nos cédigos de simulagdo do ADCS completo descritos an-
teriormente. O controle proposto é simulado e comparado com o controle PID atual nos
trés principais modos de operacao. Estes sdo o modo nominal, modo para a operacao das
cargas uteis, modo de apontamento para o Sol, modo essencial onde o controle garante
maxima geracao de energia, e modo de calibragdo, onde o controle de atitude é responsa-
vel por realizar manobras de calibragéo.

5.3.1 Resultados para o modo nominal

Primeiro o controle LQT proposto é simulado no modo nominal do ADCS, o principal
modo de operacao do satélite onde sdo operadas as cargas uteis. A Figura 5.3 mostra os
resultados de atitude e velocidade angular do satélite em fun¢do do tempo de simulagao.
A respeito da atitude, Figura 5.3a, observa-se que o controle faz a convergéncia dos trés
angulos em cerca de 50 segundos e assim é capaz de manter a estabilidade do veiculo.

O angulo do eixo z apresenta um sobressinal maior que os outros angulos. Isto esta
ligado a sua condicao inicial maior que os outros angulos. Os outros dois angulos, dos
eixos x € y, apresentam condicées inicias quase nulas e tém comportamento oscilatério
em torno de zero, onde o angulo do eixo y possui maior amplitude devido ao maior ruido
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Figura 5.3 — Atitude e velocidade angular simuladas para 0 modo nominal com controle
LQT

(a) Atitude simulada (b) Velocidade angular
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Fonte: Autora.

do sensor de estrelas neste. Em regime permanente, onde os angulos estao estabilizados,
observa-se que o controle LQT atende aos requisitos de preciséo de atitude a ser entregue,
todos os angulos oscilam com amplitude menor que 0.1°.

A Figura 5.3b mostra o comportamento da velocidade angular do veiculo em fungéo
do tempo de simulacdo quando o controle LQT proposto é utilizado. E observado que a
velocidade angular tem grande variacao no eixo z nos primeiros segundos. Esta esta atre-
lada ao sobressinal do controle e tem valor minimo de —10 x 10~ rpm e um valor méaximo
de 5 x 1073 rpm. Ap6s os primeiros segundos de simulacéo, as velocidade angulares dos
eixos x e z oscilam entre +2.5 x 1072 rpm, enquanto a velocidade angular do eixo y tem
amplitude de até 4.3 x 10~3 rpm. Desta maneira, o controle LQT atende ao requisito de
velocidade angular maxima que deve ser entregue pelo modo nominal, 0.01 rpm.

A Figura 5.4 mostra o torque gerado pelas rodas de reacao em cada eixo do satélite
e as velocidades angulares das rodas, resultante da atuagdo do controle LQT. O torque
oscila principalmente entre +£0.009 mNm, enquanto tem alguns picos de maior amplitude.
Entre estes picos destaca-se um maior pico no angulo do eixo z nos primeiros segundos de
simulagao, que esta associado ao sobressinal do angulo comentado anteriormente. Este
comportamento oscilatério de torque das rodas de reagdo € em grande parte dado pelos
altos ruidos de medicao do sensor de velocidade angular interno das rodas de reagao e
também do sensor de estrelas, que se manifesta mais no eixo y.

A respeito da velocidade angular das rodas de reacéao, Figura 5.4b, é observado
que, por simetria, as velocidade angulares das rodas de reacdo 2 e 4 tém estabilidade
em cerca de 245 rpm, enquanto as rodas 1 e 3 em cerca de 233 rpm. Nos primeiros
segundos da simulagéo, devido ao sobressinal do controle LQT, as rodas tém oscilacdes
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Figura 5.4 — Comportamento das rodas de reagdo no modo nominal com controle LQT
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nas velocidades angulares antes da estabilizagdo.

Para a comparacao do desempenho obtido pelo novo controle de atitude proposto
neste trabalho, o controle PID atual do ADCS do satélite da missédo SPORT tambéem é
simulado no modo de operacdo nominal. A Figura 5.5 mostra os resultados de atitude e
velocidade angular em fung¢ao do tempo de simulagéo.

Figura 5.5 — Atitude e velocidade angular simuladas para 0 modo nominal com controle
PID
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Fonte: Autora.

Como observado na Figura 5.5a, a resposta de atitude no eixo z proporcionada pelo
controle PID apresenta um maior sobressinal que os outros angulos, de mesma maneira
que com a utilizagdo do controle LQT, no entanto, a amplitude € menor. Em contraponto, o
controlador PID necessita mais tempo para estabilizar os angulos, cerca de 100 segundos,
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o dobro do tempo do controle LQT. Além disso, com a utilizagéo do controle PID, os angulos
dos eixos x e z apresentam maior amplitude em comparag¢ao com os resultados do controle
LQT.

A velocidade angular do veiculo com o uso do controlador PID é mostrado na Figura
5.5b. Ao contrario da resposta do controlador LQT, neste caso ndo ha picos de velocidade
angular nos primeiros segundos de simulacao, principalmente devido ao menor sobressinal
do controle PID.

A Figura 5.6 mostra o comportamento das rodas de reacao ao utilizar o controle
PID. A respeito do torque das rodas de reacao por eixo, ndo ha um pico inicial de torque
como € o caso do resultado com o LQT. Além disso, a amplitude de oscilagao do torque
gerado é menor que o LQT para todos os eixo. Para o caso do uso do PID, o torque oscila
principalmente entre +£0.008 mNm, com alguns picos de amplitude de 0.009 mNm. A Figura
5.6b apresenta as velocidades das rodas de reagdo. Em contraste com a resposta com o
LQT, neste caso ndo ha variagées significantes nos primeiros segundos, novamente em
funcdo do menor sobressinal do controle PID.

Figura 5.6 — Comportamento das rodas de reacdo no modo nominal com controle PID
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Fonte: Autora.

Para uma melhor comparagéao entre os resultados dos controladores, o erro residual
de atitude é calculado para averiguar a precisao dos controladores e a integral do torque
das rodas por eixo € calculado para estimar o0 consumo de energia de cada controle. Estes
resultados sdo mostrados na Tabela 5.1. E identificado que o controle LQT resulta em uma
maior precisdo de apontamento, em média 45.13% mais preciso que o PID. No entanto,
afim de ter esta maior precisdo, o controle LQT demanda mais das rodas de reagao, e
assim consome-se mais energia. A energia demandada das rodas de reagao pelo LQT é
em média 27.76% maior que quando o controle PID é utilizado.
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Tabela 5.1 — Comparagao de precisao e consumo de energia em modo nominal

(a) Erro residual em modo nominal (b) Integral do torque por eixo em modo nominal
LQT PID [Ziferenga LQT PID [Ziferenga
©) ©) Yo €ntre (mNm.s) | (mNm.s) o €entre
LQT e PID LQT e PID
Eixo x | 0.0045 | 0.0101 | —-55.44% Eixox | 0.6643 0.6163 +7.79%
Eixoy | 0.0135 | 0.0144 —6.25% Eixoy | 0.9740 0.66 +47.57%
Eixoz | 0.005 | 0.0174 | -71.26% Eixoz | 0.8011 0.633 +26.56%
Média | 0.0077 | 0.0139 | —45.13% Média | 0.8131 0.6364 +27.76%

Fonte: Autora.

5.3.2 Resultados para o modo de apontamento para o Sol

O controle LQT ¢é testado também no modo de apontamento para o Sol e o de-
sempenho é comparado ao controle PID. A Figura 5.7 mostra o angulo do Sol em relagao
ao vetor normal ao painel solar 6U do satélite resultante de uso dos dois controladores.
Durante a simulacao realizada, o satélite esteve exposto aos raios solares em dois inter-
valos de tempo que séo evidenciados por linhas verticais pontilhadas na figura. Nestes, o
controle € ligado para que o satélite seja orientado de forma a ter o menor angulo possivel
com o Sol para maior geragao de energia. Neste grafico é observado que o controle LQT
resulta em uma resposta de apontamento mais rapida, convergindo o &ngulo para préximo
de zero com um tempo menor que aquele obtido com o controle PID quando o Sol esta
visivel, e apresentando também um apontamento mais preciso que aquele obtido com o
PID.

Figura 5.7 — Angulo do Sol com o painel solar 6U com ambos controladores
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Fonte: Autora.

Para o primeiro intervalo de Sol, o LQT converge em 0.144 minutos enquanto o
PID leva 7.2 minutos para a convergéncia. Para avaliar a acuracia de apontamento dos
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controles é calculado o erro residual, os resultados sao mostrados na Tabela 5.2a. Estes
resultados confirmam que o LQT é capaz de fornecer em média um apontamento 77.63%
mais preciso que o PID. Como consequéncia, mais energia € gerada pelos painéis solares
com a utilizagao do controle LQT.

A Figura 5.8 mostra o torque das rodas de reacao por eixo quando cada controlador
é utilizado neste modo de operacéo. E verificado que, com a utilizagdo do LQT, Figura 5.8a,
enquanto o controle esté desligado o torque das rodas de reacdo variam entre +£0.01 mNm,
e no momento em que o Sol fica visivel e o controle é ligado ha um pico de torque. Este pico
ocorre no eixo z para o primeiro intervalo, com magnitude de +1.75 mNm, e para o segundo
0 pico ocorre para o eixo x, com amplitude de 0.5 mNm. Isto esta ligado a condigo inicial
no momento em que o controle é ligado. Uma vez que o angulo é estabilizado, os torques
nos eixos x e z oscilam entre +£0.01 mNm, enquanto o torque no eixo y tem maior amplitude
de oscilagdo +0.15 mNm. Isto se d4 em razao de perturbacbes ambientais terem maior
magnitude nesse eixo.

Figura 5.8 — Torque das rodas de rea¢cdées no modo de apontamento para o Sol
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Fonte: Autora.

Para o PID, Figura 5.8b, em grande parte da simulagcado o torque das rodas tem
oscilagao de entre +£0.01 mNm, valor que s6 é obtido na simulagdo com controle LQT
quando este esta desligado. De mesma maneira que o LQT, um pico de torque no eixo
z ocorre no inicio do primeiro intervalo e do eixo x para o segundo intervalo. No entanto
estes picos tém menor amplitude: 0.038 mNm e 0.011 mNm, respectivamente.

Para comparagao do consumo de energia por parte de cada controlador, a integral
do torque das rodas de reacao por eixo é calculada, os resultados sdo apresentados na
Tabela 5.2b. Estes resultados confirmam que o controle LQT, afim de resultar em um
apontamento mais preciso, requer muito mais energia das rodas de reacao que o PID, em



84

média 324.41% mais energia.

Tabela 5.2 — Comparagao de acuracia e consumo de energia para 0 modo de apontamento
para o Sol

(b) Integral do torque por eixo no modo de apon-

(a) Erro residual no modo de apontamento tamento para o Sol

para o Sol
_ Diferenca
Diferenca LQT PID
LQT PID % entre (mNm.s) | (mNim.s) % entre
(<) miNm.s miNm.s
(°) (°) LQT e PID
LQT e PID

Eixox | 6.0483 5.3683 +12.66%
Eixoy | 55.2818 5.9638 | +826.95%
Eixoz | 13.1611 6.2076 | +112.02%
Média | 24.8304 5.8465 +324.41%

1@ 0.7296 | 3.2779 | —77.74%
2° 0.8043 | 3.5802 | -77.53%
Média | 0.7669 | 3.4291 | —77.63%

Fonte: Autora.

5.3.3 Resultados para o modo de calibracao

Por fim, o controle LQT também ¢é testado no modo de calibragdo. A Figura 5.9
mostra os resultados de atitude e velocidade angular obtidos com o controle LQT. Nesta
simulagao, a rotagcao para a calibragao é feita em torno do eixo x. A Figura 5.9a mostra a
atitude resultante. Observa-se que o controle LQT é capaz de estabilizar o satélite nos trés
eixos de atitude, concluindo a manobra de calibracdo com atitude precisa de acordo com
o0 requisito de < 0.1°.

Quanto a velocidade angular do veiculo, mostrada na Figura 5.9b, também ha maior
magnitude no eixo x, em razdo de ser o eixo da rotacdo de calibracdo. Quando € iniciada
a ultima fase da manobra, para a estabilizagdo do veiculo, velocidades angulares mais
significativas ocorrem nos eixos y e z. Ao fim da manobra, as velocidades angulares dos
trés eixos tém valor maximo de 5x 10~ rpm, atendendo ao requisito de velocidade angular
de saida do modo menor que 0.01 rpm.

A Figura 5.10 mostra o torque das rodas de reacao por eixo neste modo. Como
esperado, pela rotagao ser feita em torno do eixo x, o torque gerado neste eixo é superior
aos outros. Somente no momento em que as rotagdes sao concluidas e o satélite deve ser
estabilizado, o torque nos outros eixos tem valores mais significativos.
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Figura 5.9 — Atitude e velocidade angular para o modo de calibragdo com controle LQT
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Fonte: Autora.

(b) Velocidade angular
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Figura 5.10 — Torque das rodas de reacao por eixos em modo de calibracdo com controle

LQT
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Os resultados da simulacdo do modo de calibracdo com o controle PID sao apre-
sentados para fins de comparag¢ao de desempenho. A Figura 5.11 apresenta a atitude e
velocidade angular neste caso. A atitude simulada e a velocidade angular do veiculo sao
semelhantes quando é utilizado do controle LQT. Ha diferencas entre as respostas no mo-
mento em que ocorre a estabilizagdo do veiculo, percebe-se que com o controle PID ha
menor sobressinal no angulo do eixo x. O mesmo ocorre com a velocidade angular do vei-
culo. Com o controle LQT, h& maior oscilagcdo nas velocidades angulares no momento em
que o veiculo é estabilizado. Estas sdo menos evidentes com o controle PID. Isto também

esta atrelado ao sobressinal do controle LQT.
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Figura 5.11 — Atitude e velocidade angular para o modo de calibragdo com controle PID

(a) Atitude simulada
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Fonte: Autora.

No entanto, conforme mostrado na Figura 5.12, o torque das rodas de reacao por
eixo tem menos oscilagdao que o LQT nos segundos anteriores a estabilizagdo do veiculo.
Este comportamento mais oscilatério do controle LQT pode estar atrelado as condi¢des

iniciais.

Figura 5.12 — Torque das rodas de reagao por eixos em modo de calibragdo com controle

PID
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200

Para a comparacao do consumo de energia, a integral do torque das rodas de re-
acao por eixo é calculada. Os resultados sdo mostrados na Tabela 5.3. O controle LQT
requer mais energia que o PID nos eixos x e z e menos energia no eixo y, em fungao do
comportamento oscilatorio do LQT ao final da manobra. Assim, em média, o controle LQT

demanda 9.25% mais energia que o PID para este modo de operagao.



Tabela 5.3 — Integral do torque por eixo para 0 modo de calibragao

Fonte: Autora.

Diferenca
LQT PID
(mNm.s) | (mNm.s) % entre
miNm. miNm.s
° LQT e PID
Eixox | 34.1325 31.1903 +9.433%
Eixo y 1.054 2.0798 -49.32%
Eixoz | 4.5646 3.1152 +46.53%
Média 13.25 12.128 +9.25%
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6 CONCLUSOES

Este trabalho é voltado para o subsistema de determinacao e controle de atitude
do satélite da missdo SPORT. Dada a oportunidade de inovar e possivelmente melhorar a
performance do controle de atitude, o controlador Rastreador Linear Quadratico € proposto.

A implementacdo desse novo método de controle na missdo SPORT mostra-se
viavel, pois atende aos requisitos de operacao do ADCS. Assim, a resposta a primeira
questao do problema deste estudo é positiva.

Além disso, € verificado que, em modo nominal, o controle LQT é capaz de fornecer
um apontamento mais preciso que o PID para a operagdo das cargas Uteis, 45.13% mais
preciso. No entanto, com o projeto de controle atual do LQT, é requerido mais energia
do que com o uso do PID, 27.76% mais energia. No modo de apontamento para o Sol,
o controle LQT também fornece um apontamento mais preciso para o Sol, 77.63% mais
preciso. Desta maneira, os painéis solares geram mais energia, no entanto para isso
requer mais energia das rodas de reacao do que o controle PID, 324.41% mais energia. Por
fim, no modo de calibragéo, o controle LQT é capaz de realizar as manobras necessaria
com mais consumo de energia que o PID, 9.25%.

A partir dos resultados resumidos acima, as demais questdes da delimitagcao do pro-
blema sao respondidas. O projeto do controle LQT aplicado neste trabalho resulta em um
ganho de apontamento e estabilidade. A desavantagem da implementagao deste projeto €
relacionada ao consumo de energia, o qual € maior com o uso deste controle do que com o
controle PID. No entanto, esta desvantagem esta associada ao projeto implementado, que
pode ser amenizada mediante eventuais alteragdes no projeto.

Estes resultados demonstram que é viavel a aplicacdo de um controle LQT em um
controle de atitude em referéncia fixa para um satélite. Desta maneira, no futuro, este pode
ser usado em controle mais complexo de satélites, principalmente em aplicagées onde um
apontamento preciso € necessario, como comunicagao éptica entre satélites.

Este trabalho estudou a aplicacao de um controle LQT de atitude para o satélite da
missdo SPORT. Tendo em vista que ha poucos trabalhos que tratam deste tipo de apli-
cagao, este contribui para aumentar o conhecimento sobre esse assunto. Além disso, €
introduzida uma nova lei de controle para o Centro Espacial ITA como um método alterna-
tivo de controle de atitude.

A partir dos resultados e contribui¢gdes deste trabalho, entende-se que a continua-
cao e o aprofundamento do estudo aqui realizado pode ampliar o0 conhecimento a respeito
da aplicacdo do método LQT no controle de atitude de satélites. Isto pode ser feito pelo
uso de um método de otimiza¢ao no projeto do controle LQT, afim de verificar uma possivel
diminuicdo do consumo de energia associado. Além disso, a ampliacao do conhecimento
pode ser feita pela verificagdo da robustez do controle LQT, através do método de Monte
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Carlo. Por fim, a técnica de controle proposta pode ser testada em simulagées com hard-
ware in the loop (HIL), para avaliar a viabilidade de embarcagéo do codigo e a demanda
computacional.
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