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RESUMO

CONTROLE DE ATITUDE POR REALIMENTACAO DE QUATERNIOS
APLICADO A UM CUBESAT-3U

AUTOR: lan Gabriel Souza Lanza
ORIENTADOR: André Luis da Silva

O controle de atitude de veiculos espaciais tem sido tema de bastante relevancia nos ul-
timos anos, apresentando requisitos de missdo cada vez mais restritivos, por exemplo:
0 controle de apontamento com precisdo; a aquisicao rapida de varios alvos; e o ras-
treamento, sendo requisitos indispenséaveis. O presente trabalho apresenta o estudo da
aplicagdo de um controlador por realimentagcdo de quatérnios considerando a manobra
de reorientagéo repouso-repouso em torno do eixo de Euler. A rotacao em torno do eixo
de Euler prové a trajetéria angular mais curta entre duas orientagdes. A lei de controle
consiste basicamente na realimentagcdo de quatérnios de erro e da velocidade angular
do veiculo. Com os resultados obtidos, foi possivel demonstrar que a manobra repouso-
repouso - com grande variacao angular em torno do eixo de Euler - pode ser alcangada
pela escolha adequada das matrizes de ganhos do controlador. Para a implementagao
do controlador, considerou-se como atuador um conjunto de rodas de reagc&o na configu-
racao piramide. Além disso, foi inserido ruido branco gaussiano como disturbio externo,
associado a atuacao da rodas de reacgao.

Palavras-chave: CubeSat-3U; Atitude; Quatérnio; Rodas de reagédo; Repouso-repouso.



ABSTRACT

QUATERNION FEEDBACK ATTITUDE CONTROL APPLIED TO A
CUBESAT-3U

AUTHOR: lan Gabriel Souza Lanza
ADVISOR: André Luis da Silva

The attitude control of a spacecraft has been subject of great relevance in recent years, pre-
senting increasingly restrictive mission requirements, for example: precision points control;
rapid multi target acquisition; and tracking capabilities, which are indispensable require-
ments. This work aims to develop a quaternion feedback controller for spacecraft eigenaxis
rotational rest-to-rest maneuver. The Euler’s eigenaxis rotation that provides the shortest
angular path between two orientations. The control law basically consists of the feedback
of error quaternions and body rates. The obtained results show that large-angle, rest-to-
rest maneuver about the Euler’s eigenaxis can be simply achieved by a proper selection of
feedback gain matrices of the quaternion feedback controller. For the implementation of the
controller, a set of reaction wheels in pyramid configuration was considered as an actuator.
In addition, white Gaussian noise was injected as an external disturbance, associated with
the reaction wheels.

Keywords: CubeSat-3U; Attitude; Quaternion; Reaction wheels; Rest-to-rest.
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1 INTRODUGAO

Ao longo da ultima década, universidades, industria e entidades governamentais
vém demonstrando que pequenos satélites sdo um instrumento capaz e viavel de fornecer
uma maneira mais rapida e acessivel ao espaco. Essa democratizacdo de acesso ao
espaco se deu através de uma classe revolucionaria denominada CubeSats.

Segundo Fortescue (2011), essa nova categoria revolucionou as praticas hands-
on na area espacial. Obviamente, os CubeSats ndo atendem a todos os objetivos de
uma missao, no entanto, com o avango da capacidade de processamento a bordo, muitas
missoes, até agora viaveis somente com grandes satélites, tornaram-se possiveis com 0s
satélites de pequeno porte a uma fracdo do custo da missdo convencional. Ao contrario
dos satélites maiores, que exigem grandes compromissos financeiros e tém longos ciclos
de desenvolvimento.

O uso de CubeSats proporcionou um crescimento significativo ao longo da ultima
década. A Figura 1.1 mostra a evolugdo do numero de langamentos de nanossatélites,
entre os quais os CubeSats correspondem a mais de 90% do total de langcamentos, de
acordo com Nanosats (2022).

Figura 1.1 — Numero de langamentos de satélites por ano, com previsdes
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Fonte: Nanosats (2022).

Apesar dos CubeSats ndo terem surgido com requisitos rigidos em relacao aos
seus subsistemas, com o passar do tempo, os desenvolvedores tornaram-se mais ambi-
ciosos em relacao as missoes realizadas por estes satélites. Isso resultou em requisitos
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cada vez mais exigentes, que so se tornaram viaveis a medida que as tecnologias relevan-
tes progrediram e se tornaram disponiveis. Esta evolugcdo nos requisitos é, em especial,
relevante ao ADCS - Sistema de Determinacéao e Controle de Atitude (XIA, 2017).

Os primeiros CubeSats nao tinham determinacao de atitude ou sistema de controle,
pois ndo havia requisitos de atitude. Como alguns conceitos de missdo comecaram a exi-
gir conhecimento da atitude e da velocidade angular, e até mesmo estabilizagédo, alguns
CubeSats foram equipados com sensores e utilizaram métodos de controle passivo para
atender as suas necessidades. Sendo assim, algumas missées comecaram a exigir conhe-
cimento preciso de atitude e controle total de 3 eixos. A crescente demanda de atitude dos
satélites impbs um desafio significativo no projeto e desenvolvimento de ADCSs a medida
que se tornaram gradualmente menores.

1.1 MOTIVACAO

O Programa NanosatC-BR de Desenvolvimento de Cubesats tem como objetivos
gerais a capacitacao de recursos humanos para a realizacdo de pesquisa e desenvolvi-
mento no setor espacial, e consequentemente a melhoria da qualidade e do nivel dos
cursos de graduacgao nas instituicoes em que se faz presente. O primeiro nanossatélite
desenvolvido pelo programa foi o NanosatC-BR1, sendo este o primeiro CubeSat brasi-
leiro - lancado em 2014. O BR1 trouxe grandes oportunidades em diversas areas dentro
do programa, pois possibilitou criar lagos entre universidades nacionais e internacionais e
empresas do setor aeroespacial, além disso, fomentou a pesquisa e desenvolvimento para
alunos de graduacéao e pés-graduacdo. O sucesso do NanosatC-Br1 impulsionou outras
missoes brasileiras com CubeSats.

O segungo nanossatélite desenvolvido foi 0 NanoSatC-BR2, sendo langado no ini-
cio de 2021. A expectativa de sucesso da missao era ainda maior, pela experiéncia ad-
quirida com o primeiro e também por trazer mais desafio no desenvolvimento das cargas
uteis.

Atualmente ambos os satélites encontram-se funcionais e em 6rbita. No entanto,
o BR2 nao atingiu todos os objetivos da missdo devido a uma limitagdo de comunicagao
com o satélite. Em ambas as missdes foi possivel adquirir "licdes aprendidas”, que estao
sendo levadas em consideracao para a concepcao e desenvolvimento do terceiro satélite
do programa, o NanoSatC-BR3. Este ainda se encontra em fase de concepgéo.
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1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral do trabalho de conclusao de curso pode ser escrito como: "Imple-
mentar e avaliar o desempenho de uma técnica de controle de atitude de um CubeSat por
realimentacao de quatérnios". Dos objetivos especificos, propde-se:

» Obter as equacgdes de cinematica dos quatérnios considerando um corpo rigido;

» Obter as equagdes do movimento de rotacdo de Euler para um veiculo rigido, consi-
derando a dindmica dos atuadores;

» Compreender e implementar a técnica de controle por realimentacdo de quatérnios
para manobras de reorientagéo;

» Implementar as equagbes de cinematica e dindmica, além da lei de controle em
rotinas no software MATLAB;

« Analisar os resultados obtidos.

1.3 CRONOGRAMA

Considerando o calendario oficial 2022 da Universidade Federal de Santa Maria, as
atividades a serem desenvolvidas no TCC Il estdo compreendidas dentro do periodo letivo
de 2022.1. Na Figura 1.2 é apresentado o cronograma proposto para o desenvolvimento
das atividades semanalmente.
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Figura 1.2 — Cronograma de atividades do TCC |l
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2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

2.1 CUBESAT

O conceito CubeSat iniciou-se em 1999 como um projeto colaborativo entre a Uni-
versidade Politécnica do Estado da Califérnia (Cal Poly) e a Universidade de Stanford.
O objetivo era padronizar o desenvolvimento de pico e nanossatélites, a fim de reduzir
custos e tempo de desenvolvimento, aumentando assim a acessibilidade ao espago. Con-
forme CubeSat Design Specification (LEE, 2014), CubeSat € uma categoria de satélites
com tamanho e formato padronizados, em que sdo baseados na unidade padrao "U". Um
CubeSat 1U é definido como um cubo de 10cm e com massa de até 2kg. Unidades maio-
res se tornaram populares devido a necessidade de maiores cargas uteis. As dimensodes
apresentadas a seguir consideram os trilhos (rails) de suporte:

+ 1,5U apresenta dimensdes 10 cm x 10 cm x 17,02 cm e com massa até 3 kg;
* 2U € um cubo com 10 cm x 10 cm x 22,70 cm e massa até 4 kg;

* 3U é um cubo com 10 cm x 10 cm x 34,05 cm e massa até 6 kg.

Outras unidades ainda maiores podem ser encontradas, conforme é apresentado
na Figura 2.1:

Figura 2.1 — Variagdes de unidades de CubeSats

1 2U 3U 6U 12U

A interface entre as cargas Uteis e o veiculo langador € denominada CubeSat Dis-

Fonte: Autor.

penser, mais conhecido como P-POD, o qual pode transportar até trés CubeSats 1U, for-
necendo seguranca a eles, a carga Util primaria e aos outros CubeSats. A Figura 2.2
apresenta o P-POD e a sua sec¢éao transversal, onde é possivel observar uma porta e um
mecanismo de mola utilizados durante a injecao em érbita.
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Figura 2.2 — Representacao do P-POD para CubeSats 1U ou 2U

(a) P-POD (b) Secao transversal do P-POD.

o ~3 -

Fonte: Lee (2014).

A padronizagao do CubeSat Dispenser permitiu a atuacao de novas entidades no
ramo espacial, como pequenas empresas e universidades, ja que o baixo custo de pro-
ducéao desse tipo de satélite se mostra bastante atrativo para eles. Além disso, no campo
educacional, o conceito de CubeSat permite o desenvolvimento de projetos em aplicagdes
reais, sendo capaz de vivenciar todas as etapas de desenvolvimento, operacao e explora-
cao de satélites por meio de pesquisa pratica e experiéncias de forma barata.

De acordo com a Space News (2015), empresas espaciais tém mostrado grande
interesse nesse negécio, pois € possivel obter excelentes resultados a partir de um baixo
investimento. Além disso, esta pode ser uma forma de testar novas tecnologias ou de
verificar a viabilidade de grandes miss6es a um baixo custo, ja que esses satélites forne-
cem uma plataforma de baixo custo para varios tipos de missées, tais como: exploragéo
espacial planetaria, observacao da Terra e ciéncias da Terra e do espaco.

As missbes de CubeSats sdo desenvolvidas para érbita terrestre baixa (LEO), de
modo que os efeitos da radiacdo possam ser ignorados, sendo assim possivel a utilizagao
de COTS - componentes eletronicos pronto para uso (TRIANA, 2015).

2.2 SUBSISTEMAS DOS CUBESATS

Os vérios subsistemas de um satélite sdo responsaveis pelas tarefas necessarias
ao seu bom funcionamento. As divisdes tipicas de um nanossatélite consistem nos seguin-
tes sistemas.
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2.2.1 Sistema Elétrico de Poténcia - EPS

A principal tarefa do sistema elétrico de poténcia (EPS) é fornecer aos demais sub-
sistemas uma fonte de alimentacéo segura e continua. Os principais componentes desse
sistema sao painéis solares, baterias e reguladores, que levam a conversado da energia
solar em elétrica, armazenamento de energia em baterias, regulagdo da energia elétrica e
distribuicdo da energia para outros subsistemas.

2.2.2 Determinacao de Atitude e Sistema de Controle - ADCS

O sistema de determinacao e controle de atitude (ADCS) é responsavel por manter
a orientagao de um veiculo espacial, além de realizar as manobras necesséarias. O man-
timento da orientagdo no espacgo € chamado de estabilizacdo de atitude. A manobra de
atitude € o processo de reorientacao, alterando o apontamento do veiculo.

O ADCS coleta dados dos sensores de atitude e 0s processa para determinar a
atitude atual do satélite. Em seguida, ele compara a atitude atual com a atitude desejada
e calcula a diferenga entre elas, usando um algoritmo especifico para ativar os atuadores
apropriados, e assim remover ou reduzir o erro.

2.2.3 Sistema de Comunicacoes

Um dos principais requisitos de um satélite € a capacidade de se comunicar com a
Terra de maneira segura, enviando e recebendo dados da estacdo terrena. Estes dados
podem ser a saida de sensores, os quais fornecem detalhes sobre a saude do satélite,
dados de telemetria, fornecendo a localizagao orbital do satélite e telecomandos enviados
da estacao terrena para executar uma tarefa especifica.

2.2.4 Sistema de Telemetria, Rastreamento e Comando - TT&C

O sistema de telemetria, rastreamento e comando (TT&C) de um satélite fornece
o elo de comunicagao mais importante entre ele e a estagao terrena. Este sistema coleta
todos os dados dos sensores e os convertem em dados continuos a fim de transmiti-los a
estacao terrena via downlink. Esses dados de telemetria representam as caracteristicas de
desempenho do satélite, sua localizagao orbital e os dados de configuragéo operacional.

Na estacdo terrena, o sistema de rastreamento fornece as informacdes necessarias
para calcular os elementos orbitais. O sistema de controle da estacao terrena utiliza os
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dados recebidos do satélite para corrigir o posicionamento da antena e a configuragao do
sistema de comunicagdo. O sistema de telecomando envia comandos da Terra para o
satélite via uplink para realizar a¢des especificas, como manobras orbitais, acionamento
das cargas uteis e controle da antena (WERTZ, 1999).

2.2.5 Sistema de Estruturas e Mecanismos

O sistema de estruturas e mecanismos representa o esqueleto do satélite. A es-
trutura fornece um chassi extremamente resistente e leve para comportar todos os outros
subsistemas do satélite. A estrutura deve manter sua integridade durante todos os mo-
dos da missdo. Durante o langamento, a estrutura deve resistir as forcas e vibragoes para
manter os componentes no lugar, para uma operag¢ao adequada.

2.2.6 Sistema de controle térmico - TCS

O subsistema de controle térmico (TCS) mantém as temperaturas da carga util e
de todos os componentes do satélite dentro dos limites especificados, de modo a néo
comprometer os revestimentos, isolamentos e radiadores. As principais fontes externas
de calor sdo a luz solar direta, a luz solar refletida da Terra e o infravermelho irradiado da
Terra.

2.3 SISTEMA DE DETERMINACAO E CONTROLE DE ATITUDE

O Sistema de Determinagao e Controle de Atitude (ADCS) pode ser dividido em dois
subsistemas, o subsistema de determinagéo de atitude (ADS) e o subsistema de controle
de atitude (ACS).

A determinacao da atitude € o processo de calcular a orienta¢do do veiculo espacial
em relacdo a um referencial inercial ou a algum objeto de interesse, como a Terra. O ADS
usa uma combinagcdo de sensores e modelos matematicos para obter as componentes
vetoriais no referencial do corpo e no inercial, usualmente na forma de quatérnios, angulos
de Euler ou matriz de rotacdo. Sensores sdo necessarios para detectar a orientacao do
satélite.

Os sensores sdo usados para medir a atitude de um veiculo espacial em relagao
ao espaco inercial, bem como a velocidade angular do veiculo, o que leva a deteccao da
orientacao do satélite. Os principais sensores disponiveis na area de satélites sdo: Sensor
da Terra, o qual detecta a direcao para a Terra por meio de uma camera infravermelha;
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Figura 2.3 — Arquitetura geral do sistema de controle de atitude

Modelo de satélite

. Estado

Gerenciamento + Co.ntrole de +, an
de voo —  atual L atitude do > Atuadores o Satélite
desejado h satélite +

I

1

! I
! I
! I
I

w |
- o I
! Dessaturagdo das I
I rodas de reagio |
! I
! |
! I
! |
! |
! I
! |
! I
! I

Sensores

Estado atual

______________________________________________________________________

Fonte: Adaptado de Narkiewicz, Sochacki e Zakrzewski (2020).

Sensor solar: € usado para fornecer uma medicao vetorial para o Sol medindo o angulo
do vetor solar em relagéo ao plano no qual o sensor é colocado; Sensor de estrelas: é
um instrumento de precisdo dependente da luz, que determina a atitude de um veiculo
espacial observando estrelas com alta precisao; Magnetometros: sao sensores baratos,
leves e altamente confiaveis, os quais medem a densidade de fluxo do campo magnético
em que é colocado; Giroscopios: determinam a atitude medindo a velocidade de rotagéo
do veiculo; e GPS: a determinacao precisa da posicao € obtida por meio de um receptor
GPS comercial de baixo custo que foi modificado para funcionar em LEO.

Ja o controle de atitude (ACS) é o processo de orientar o veiculo espacial na atitude
desejada com precisdo. Este consiste em duas areas: estabilizacdo de atitude e controle
de manobra de atitude. A estabilizacdo da atitude € o processo de manutengdo de uma
atitude existente em relagcao a algum sistema de referéncia externo relativo. O controle
de manobra de atitude € o processo de reorientar o veiculo espacial de uma atitude para
outra. O atuador e o controlador sdo as partes principais do sistema de controle de atitude.
O atuador, que pode ser ativo ou passivo, aplica o torque desejado para ajustar a atitude. A
arquitetura geral de um sistema de controle de atitude de satélite é apresentada na Figura
2.3. Vale ressaltar, que o estudo apresentado aqui ndo considera o bloco de "Sensores".

2.3.1 Sistema de Controle de Atitude

O objetivo principal do Sistema de Controle de Atitude (ACS) é orientar o satélite
para a atitude desejada com preciséo suficiente no ambiente espacial. Algum tipo de con-
trole de atitude é necessario para alterar a atitude do satélite ou manté-lo em uma posigcao
estavel. O controle de atitude pode ser considerado como controle ativo (ou seja, um
controlador calcula os torques de controle necessarios e atua no satélite para ajustar sua
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atitude a posicao desejada) ou controle passivo (ou seja, o satélite usa torques externos
que ocorrem devido a sua interacdo com o0 ambiente e, portanto, ndo pode ser evitada.
Neste caso, as perturbagdes estdo sendo usadas para forcar a atitude do satélite). Dos
atuadores de atitude comumente utilizados, pode-se citar: os thrusters, os quais funcio-
nam como um sistema para alcancar a estabilizacdo sobre os trés eixos - dois thrusters
sao posicionados em cada eixo para fornecer torque como binario; o reaction wheel,
sendo este um rotor que é acelerado por motor elétrico fornecendo alta inércia; e o mag-
netorquer, utilizado para produzir um momento magnético controlavel que interage com
0 campo magnético da Terra para produzir um torque mecanico no satélite. Além disso,
ha os atuadores por estabilizacdo passiva, sendo uma solu¢dao quando € necessaria baixa
precisdao de apontamento, especialmente com estabilizacdo de volume, massa e poténcia.
A seguir é apresentado o tipo de atuador a ser considerado neste estudo.

2.3.2 Atuadores de atitude - rodas de reacao

As rodas de reacao (reaction wheels, RWs, em inglés) sdo usadas como 0s prin-
cipais atuadores de controle de atitude na maioria dos veiculos espaciais. O veiculo com
bias de momento pode usar uma ou duas rodas de reagédo, mas o controle total de atitude
de trés eixos requer trés ou mais rodas.

Como dito anteriormente, uma roda de reagao € constituida por um rotor com alta
inércia que é acelerado. Essa acelerag@o produzira um torque sobre as rodas que, con-
sequentemente, ird gerar um torque com sinal oposto no satélite, podendo ser usado para
controlar a sua velocidade angular. A principal vantagem desse dispositivo é que ele tem
precisdes muito altas, e sua principal desvantagem é que apresenta elevado consumo de
energia e compde grande percentual de massa do satélite, além do torque residual e dis-
turbios presentes.

Segundo Markley (2014), embora grande parte das rodas de reagcao tenham ope-
rado sem falhas por décadas, falhas tém sido um problema em muitas missdes espaciais.
Fornecer rodas de reacao extras para redundéancia da alguma protecdo, mas a falha de
uma roda de reacéao é frequentemente seguida pela falha de outras rodas do mesmo pro-
jeto no mesmo veiculo, que foi o caso, por exemplo, do satélite americano Far Ultraviolet
Spectroscopy Explorer com suas quatro rodas de reacao tornando-se inoperante uma apés
a outra entre os anos de 2001 e 2007.
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2.3.2.1 Caracteristicas das rodas de reacao

Um conjunto de rodas de reacao contém um disco giratério, normalmente suportado
por rolamentos esféricos, um motor elétrico CC e componentes eletrdnicos associados.
As rodas de reacao sao produzidas para uma ampla faixa operacional, atingindo torque
maximo de 0,01 a 1,0 Nm, momento angular maximo de 2 a 250 Nms e velocidades de
rotacdo maximas de 1.000 a 6.000 rpm.

Os motores de algumas rodas de reagao tem como entrada um comando de torque,
em outras, ha um controlador interno de malha fechada que mantém a velocidade da roda
de reacao em um valor comandado.

2.3.2.2 Disturbios das rodas de reagcao

Apesar das rodas de reagao serem uma 6tima opgao para fornecer controle preciso
em veiculos espaciais, elas também sdo uma das principais fontes de disturbios de atitude.

De acordo com Dennehy (2019), as fontes primarias de distdrbios em mecanismos
rotativos como RWs séo:

» Desbalanceamento de massa das rodas, tanto estatico quanto dinamico. Esta é
geralmente a fonte mais significativa das perturba¢cdées emitidas por uma roda. O
desbalanceamento estatico diz respeito ao deslocamento do centro de gravidade da
roda em relacdo ao seu eixo de rotacdo. O resultado € um disturbio de forca radial.
J& o desbalanceamento dinamico resulta em um disturbio de torque de rotagéo na
roda, o qual esta relacionado com o produto de inércia da roda em torno do seu eixo
de rotacéo.

 Imperfeicoes nos rolamentos, tanto nas esferas de rolamento quanto no separador.
Essas imperfeicoes incluem defeitos na esfera, rugosidade da superficie, irregulari-
dade e excentricidade mecanica. Tais irregularidades podem produzir disturbios nos
sub-harmdnicos e harmdnicos de ordem superior na velocidade de rotagao das RWs.

- Efeitos de atrito viscoso e amortecimento de Coulomb do rolamento: em um
motor de RW, os efeitos de atrito podem ser: atrito viscoso, que varia com a veloci-
dade e temperatura; e o0 amortecimento de Coulomb, que é constante com a depen-
déncia da direcao de rotacao da roda. Efeitos de atrito Sttiction e Stribeck raramente
sao vistos.

» Onda de torque: isso é causado pela comutagao de fase de alta frequéncia em um
motor CC brushless. A ondulacao de torque representa a quantidade de variagéo
no torque do motor, e a sua magnitude € inversamente proporcional a velocidade da
roda, que pode ser significativa quando operando préximo de zero.
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» Torque de engrenagem (ou retengdo): é uma perturbagado que esta presente em
motor CC brushless. E devido & mudanga na relutancia magnética do estator de
ferro, sendo independente da velocidade da roda.

2.3.2.3 Configuragbes de rodas de reacao

Existem diversos tipos de configuracdes de rodas de reacdo. Na Figura 2.4 sado
apresentados as trés configuragbes mais comuns encontradas em veiculos espaciais:
Standard 4-Rodas, com trés rodas ortogonais e uma roda obliqua redundante; configu-
racao em piramide com quatro rodas; e 3-Rodas ortogonais.

Figura 2.4 — Configuragées de montagem da roda de reacao.

K (b) Pirémide

(a) Standard 4-Rodas

(c) 3-Rodas
ortogonais

Fonte: Folami (2021).

Ismail e Varatharajoo (2010) definem a contribuigcdo de torque do atuador, consi-
derando os tipos de configuracdes de RWs, para cada eixo principal {z,y, z} do veiculo
espacial por meio de uma relagdo com a matriz de mapeamento, apresentada na Equacgao
(2.1):

Truw

Te
Trwsy

7| = Anw (2.1)
Trws

Tz

TT’lU4
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onde 7,, 7, € 7, S80 0s torques aplicados ao satélite nas diregbes dos eixos z, y e z,
respectivamente, e 7,.,,, € 0 torque gerado por cada roda de rea¢gdo em seu respectivo eixo
de rotacdo. Ja a matriz de mapeamento Agy, varia de acordo com o tipo de configuragao,
a qual é apresentada na Equacgodes (2.2), (2.3) e (2.4).

1 0 0 —cos(d)sin(y)
Arw1= |0 1 0 —cos(d)sin(7) (2.2)
0 01 sin (6)

cos (0)sin(y) —cos(d)cos(y) —cos(d)sin(y) cos(d)sin ()

Apwo = | —cos(d)sin(y) —cos(d)cos(y) cos(d)cos(y) cos(d)cos(7) (2.3)
sin (9) sin (0) sin (9) sin (9)
1000
Apws=10 1 0 0 (2.4)
0010

onde Agy; € a matriz de mapeamento para a configuracao i, e i = 1 refere-se a confi-
guracao Standard 4-Rodas, i = 2 refere-se a configuragao Piramide e ¢ = 3 refere-se a
configuragdo 3-Rodas ortogonais. Os angulos ¢ e v séo, respectivamente, os angulos das
rodas no plano e fora do plano.

A configuragao Piramide das rodas de reagao tem a vantagem de ter um momento
angular resultante nulo quando todas as rodas estao girando na mesma velocidade an-
gular, além disso, é capaz de gerar torque em qualquer direcdo mesmo quando uma das
rodas de reacao venha a ficar inoperante. As configuragées Standard 4-Rodas e Piramide
apresentam quatro rodas de reagao e fornecem controle de estabilizagcao redundante nos
trés eixos, aumentando assim a capacidade de total de torque. Em contrapartida, a confi-
guracao 3-Rodas ortogonais torna o ADCS ineficaz caso ocorra falha em uma das rodas.

2.3.3 Modos de operacao do ADCS

O sistema de determinacao e controle de atitude deve ser capaz de estimar a atitude
e prover controle do veiculo espacial. A seguir sédo apresentados os principais modos de
operagao presente nos satélites:

» Detumbling mode (modo de estabilizacao de atitude): Apos ser ejetado do vei-
culo langador, o satélite caira em um movimento descontrolado. O objetivo do modo
detumbling é diminuir a velocidade angular do satélite de um valor maximo esperado
para um velocidade angular minima, para fins de controle subsequentes.
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» Sun pointing mode (modo de apontamento para o Sol): ap6s detumbling, o sa-
télite deve atingir e manter uma atitude com seus painéis solares orientados para o
Sol, visando maximizar a geracao de energia elétrica a partir do Sol e carregar as
baterias de bordo.

» Safe-mode (modo de seguranca): o modo € acionado quando detecta-se falha a
bordo para o seu diagnéstico ou para a mudanga de modos. Todos os sistemas
nao essenciais sdo desligados e apenas fungcdes essenciais como gerenciamento
térmico, comunicacgéao e controle de atitude estdo ativadas.

* Nominal-mode (modo nominal): neste modo diferentes componentes podem ser
ligados conforme necessario, uma vez que ha energia suficiente disponivel (provida
dos painéis solares para carregar a bateria). As cargas Uteis podem ser alimentadas
e 0 OBC (On-board Computer) opera na maxima frequéncia de clock.

- Attitude aquisition mode (modo de aquisicao de atitude): Neste modo, o sistema
faz o apontamento geocéntrico do satélite. Isto pode ser feito a partir de qualquer
orientagdo deixada pelo modo de estabilizagao de atitude. Ele é acionado quando
o ADCS esta em condigdes operacionais e o satélite estd com baixa velocidade an-
gular. As manobras de aquisi¢do e reaquisicao de atitude sao geralmente realizadas
por meio da interrup¢cao do modo nominal de operagéo, e por meio de um circuito
em malha fechada do sistema de controle de atitude, iniciando-se uma sequéncia de
manobra de atitude.

2.4 CINEMATICA DE ROTACAO

As relacdes de cinematica de atitude de um corpo rigido representam a variagao
dos parametros de orientagdo do corpo. A seguir sdo desenvolvidas as equagdes de cine-
matica de atitude.

2.4.1 Matriz de cossenos diretores

Considere um sistema de referéncia A com um conjunto trés vetores unitarios or-
togonais entre si {d, ds, @3} € um sistema de referéncia B com outro conjunto de vetores
unitarios ortogonais {51,52,53}, ambos respeitando o sentido da méao direita, conforme
mostrado na Figura 2.5. Reescrevendo os vetores de base do sistema B em termos dos
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vetores de base do sistema A, tem-se que

by = Cudy + Crads + Cisas
by = Cs1d; + Csedy + Cs3ds

Figura 2.5 — Representacao dos dois sistemas de referéncia A e B.

—

C_l)3 b3

v

Fonte: Autor.

onde C;; = b; - d; € o cosseno do angulo entre b; e d;, sendo chamado de cosseno
diretor.
Reescrevendo a Equacéo (2.5) em notacdo matricial, tem-se

by Ch Cip Cis| [@
by| = |Coy Cp Cos| |d@n| = CPA
b3 Cs Csy Css| |3

[N

(2.6)

SISl o2

onde CP/4 = [C};] é chamada de matriz de cossenos diretores, a qual descreve a
orientacdo de B em relagao ao sistema A.

A matriz de cossenos diretores C5/4 também é chamada de matriz de rotacéo ou
matriz de transformacao de coordenadas de A para B. Tal transformagao de coordenadas
é representada simbolicamente como

cB/A . B+ A (2.7)

Para fins de simplificacdo, geralmente utiliza-se a notagdo C para C?/4. Como
cada conjunto de vetores de base de A e B consiste em vetores unitarios ortogonais, a
matriz de cossenos diretores C € uma matriz ortonormal; Sendo assim, tem-se que

c'l=c’ (2.8)

Considerando os dois referenciais A e B, mostrados na Figura 2.5, que estao se
movendo um em relagcao ao outro. O vetor de velocidade angular de um referencial B em
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relagdo a um referencial A é denotado por & = &F/4

de base de B conforme segue:

,eé expresso em termos de vetores

W= wlgl -+ w262 + wggg (29)

onde o vetor velocidade angular & € dependente do tempo.

Como os referenciais A e B estdo girando em relagdo um ao outro, a matriz de
cossenos diretores e seus elementos C;; sdo fungdes do tempo. Em relagéo ao referencial
A, aplica-se a derivada no tempo na Equacao (2.6) e obtém-se

0 —51- [?1
0 - CT 62 + CT 52
0 b3 by
_61_ —u_)) X 51
= CT 52 +CT ijgg (210)
_53_ _(I) X 53
-_)1- [ 0 —Ws3 wWa 51
= CT gg - CT w3 0 —Ww1 gg
_53_ _—(,UQ w1 0 63
onde
Cii Cra Cus
C= |0y Cxn Oy (2.11)
Cs1 Oz Csg
Definindo a matriz assimétrica S (w) = Q2 na Equagéo (2.10) como
0 —Ws3 0]
Q=|w 0 —w (2.12)
—W2 w1 0
Assim, obtém-se que
by 0
[CT _ CTQ} | = lo (2.13)
bs 0

Utilizando a notacao matricial simplificada, tem-se

- =0 (2.14)
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Fazendo a transposta da Equacéo (2.14) e usando a relacdo Q7 = —, é possivel
obter a seguinte relacao:

C+QC=0 (2.15)

a qual é chamada de equacao diferencial cinematica da matriz de cossenos de diretores
C.
Isolando as velocidades angulares w1, w» € w3 na Equacgéao (2.10), obtém-se

wp = 021031 + 022032 + 023033
wy = (5101 + C52C12 + C33C13 (2.16)
wg = (1109 + C12C% + C13C53

Assim, é possivel determinar as componentes da velocidade angular a partir da
cinematica da matriz de cossenos diretores.

2.4.2 Rotacao em torno do eixo de Euler

Considerando a rotacao de um corpo rigido (ou de um sistema referencial) em torno
de um eixo arbitrario que é fixo ao corpo e estacionario em relagdo a um referencial inercial.
Uma relagao entre as rotagdes do eixo do corpo e do eixo espacial é obtida. Tal relagéo
fornece uma melhor compreensao da rotagdo em torno do eixo de Euler e da rotagdo do
eixo espacial.

O teorema de rotagdo em torno do eixo de Euler afirma que, ao girar um corpo
rigido em torno de um eixo que é fixo ao corpo e estacionario em um referencial inercial, a
atitude do corpo rigido pode ser alterada de qualquer orientacdo dada para qualquer outra
orientacdo. Esse eixo de rotacao, cuja orientacdo em relagdo a um referencial inercial e
ao corpo permanece inalterado durante todo o movimento, € chamado de eixo de Euler ou
eigenaxis.

Supondo que os vetores unitarios a; e b; (1 = 1,2, 3) sejam fixos nos referenciais
A e B, respectivamente. A orientagdo de B em relagdo a A é caracterizada por um vetor
unitario € ao longo do eixo de Euler, como segue:

€ = 6161 + €2a2 + 6363

S N o (2.17)
= e1by + esby + e3bs3

onde e; sdo os cossenos diretores do eixo de Euler em relacao aos referenciais A e B, de
tal maneira que e? + €3 +¢3 = 1.
Seja CP/4 = C = [C};] a matriz de cossenos diretores de B em relagdo a A, entéo
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a rotacao em torno do eixo de Euler também é caracterizada por

€1, Cin Cip Ci €1
€ | = Co1 Oy Oy €2
€3, C31 Oz Css €3

a (2.18)

a

a

Definindo o eixo de Euler como sendo e = (ey, €2, €3), € possivel determinar o eixo
de Euler em termos da matriz de cossenos diretores C e do angulo principal de rotagao 6
em torno desse eixo. Assim é obtida a relagao apresentada na Equacao (2.19):

023 - C(32
N - 2.1
e 9 sin (9) C31 Cl3 ( 9)
Crz — Oy

2.4.3 Quatérnios

Considerando novamente a rotacao do eixo de Euler e em torno de um eixo arbitra-
rio fixo em um referencial B quanto em um referencial inercial A, conforme apresentado na
Figura 2.6. A partir da Equacao (2.17), é possivel definir os quatro parametros de Euler,
conforme mostrado na Equagéo (2.20):

Figura 2.6 — Rotacao representada por um eixo e angulo de Euler

-

4 4z
40
A
e
g >
dy
dy
Fonte: Autor.

¢ = epsin(6/2)
@2 = eysin(60/2) (2.20)
g3 = essin(6/2) '
@ = cos(0/2)
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onde # € o angulo principal de rota¢cdo em torno do eixo de Euler. Como o vetor e € definido
por e = (e, e, e3), define-se um vetor de quatérnios q = (q1, ¢2, g3) € a parte escalar g, tal
que

da+@G =g +a+a¢+q =1 (2.21)

Isso porque ef + €3 + e3 = 1.

Os parametros de Euler também sdo chamados de quatérnios. Segundo Wie,
Weiss e Arapostathis (1989), os quatérnios definem a atitude de corpo rigido como uma
rotacdo do eixo de Euler. A parte vetorial do quatérnio (as trés primeiras componentes)
indica a direcao do eixo de Euler. A parte escalar do quatérnio (a quarta componente) esta
relacionada com angulo principal de rotacdo em torno do eixo de Euler.

A matriz de cossenos diretores, C5/4, pode ser parametrizada em termos dos qua-
térnios da seguinte maneira:

1-2(B+d) 2(qee +a3q1) 2(q193 — ¢2q4)
cht=cC (@@) = |2(ae—gu) 1—-2(¢+¢) 2(0e+ qaq) (2.22)
2(q3 + ©2q1) 2(qeqs — quaa) 1—2(2 +¢3)

onde (q1, ¢2, g3, 1) € 0 quatérnio associado com a matriz de cossenos diretores C5/4,
Reescrevendo a matriz de cossenos diretores em termos do vetor quatérnio q e da
matriz antissimétrica S (¢) = Q, sendo eles

q1
q=|¢ (2.23)
qs
0 —q3 Q2
Q=g 0 -a (2.24)
-2 Q 0
tem-se que
C= (¢ —d"a)I+2qq" —2¢.Q (2.25)

Dada uma matriz de cossenos diretores C, € possivel determinar ¢4 € q da seguinte
forma:

1
qq = 5\/1 +C11+ C + Cs3 para0 <6 <m (2.26)
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1 023 - 032
q = 4_(]4 031 — 013 Se q4 7é 0 (227)
012 - 021

Substituindo C;; da Equacéo (2.25) nas equagbes diferenciais (2.16), obtém-se

wi = 2(q1qa + G2g3 — G3G2 — Gaq1)
wy = 2(¢aqs + G103 — @3q1 — Gaq2) (2.28)
wy = 2(43q4 + Goq1 — 1G2 — Gaq3)

Diferenciando a Equagéao (2.25):

0=2(q1q1 + G202 + 43G3 + uqa) (2.29)

Essas quatro equacdes podem ser combinadas em forma de matriz, da seguinte

forma:
w1 qa g3 —q2 —q1 q1
w — J—
2] _o 43  qa q1 2| (42 (2.30)
wsa 92 —q1 g4 —qg3 q3
0 G G2 G Q1| |G

Como a matriz 4 x 4 na Equagéao (2.30) é ortonormal, é obtida entdo a equacgao
diferencial cinematica dos quatérnios, como segue:

a1 0 w3 —Wg W1 q1

] 1 |—w 0 w w

(_{2 _ 4t 3 1 2 q2 (2.31)
43 21w —wi 0 w3| |g3

qa —w; —wp —ws 0 q4

Em termos de q e w, definidos como q = (¢1, ¢2,¢3) € w = (w1, w2, w3), € possivel
reescrever a equacao diferencial cinematica (2.31) da seguinte forma:

‘f‘ T3 (1q4<.; mwxa) (2.32)
44 = —5‘-0 q
onde
0 —W3 W2 a1
wxq=9q=| ws 0 —wi| | (2.33)
—W2 W 0 43

Em sistemas de referéncia inerciais de veiculos aeroespaciais, as velocidades an-
gulares, w1, we € w3 sdo medidas por giroscopios de taxa que sdo posicionados nos vei-
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culos. A equacao diferencial cinematica (2.31) € entao integrada numericamente usando
um computador de bordo para determinar a orientacao dos veiculos em termos de quatér-
nios. Os quatérnios ndo tém singularidade geométrica inerente como os angulos de Euler.
Além disso, eles sdo adequados para computacao em tempo real on-board porque nao
ha relagdes trigopnométricas, somente produtos nas equacodes diferenciais cinematicas dos
quatérnios. Assim, a orientagéo do veiculo atualmente é comumente descrita em termos
de quatérnios.

2.5 DINAMICA DE CORPO RiGIDO

O movimento de um corpo rigido no espago € composto por dois tipos de movi-
mento: o de translacao de seu centro de massa (cm); e o do rotacdo do corpo em torno de
seu centro de massa; assim, um corpo rigido no espago € um sistema dindmico com seis
graus de liberdade. A seguir é apresentado o equacionamento do movimento rotacional de
um veiculo rigido.

2.5.1 Momento angular de um corpo rigido

Considerando um corpo rigido, que estda em movimento em relagéo a um referencial
inercial newtoniano IV, sendo este referencial fixo no espacgo, o que o torna um referencial
ndo acelerado, no qual as Leis de Newton s&o validas. A origem do referencial esta lo-
calizada no centro da Terra. O eixo n3 aponta para o Polo Norte, o eixo n; aponta para
o Equindcio Vernal e o eixo n, completa o sistema de coordenadas cartesianas de mao
direita. Este referencial € comumente chamado ECI - Earth Centered Inertial.

Conforme é apresentando na Figura 2.7, a equagao de rotagdo do movimento do
corpo em torno de um ponto arbitrario O é dada como

/ 7 x Rdm = M, (2.34)

onde 1" € o vetor posi¢c@o de um elemento infinitesimal de massa dm em relagao ao ponto
O, R é o vetor posi¢ao de dm em relagao a origem do sistema inercial /V, Réa aceleracao
inercial de dm e M, é o momento externo total (ou torque) em relagao ao ponto O. Seja 7.
o vetor posicao do centro de massa em relacdo ao ponto O e p o vetor posicao de dm em
relagéo ao centro de massa. Assim, pela definicdo de centro de massa, obtém-se que

/de = mr, (2.35)
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/ Fdm = 0 (2.36)

Figura 2.7 — Corpo rigido em movimento em relagdo a um referencial newtoniano

dm

=T}

Sistemade N
Referéncia
Newtoniano

Corpo Rigido

5
ny

Fonte: Autor.
onde m é a massa do corpo rigido.
A partir da soma vetorial K = R, + 7, é possivel reescrever a Equagao (2.34) da
seguinte forma:
ho 4+ mi, x Ry = M, (2.37)

onde h,,, chamado de momento angular relativo em torno do ponto O, € definido conforme a
Equacéo (2.38). Ja o momento angular absoluto, H,, é definido de acordo com a Equacao
(2.39):

W = / 7 x Fdm (2.38)

A, = / 7% Rdm (2.39)

Combinando as Equacées (2.34) e (2.39), obtém-se

H, +mR, x 7, = M, (2.40)

Se o ponto de referéncia O é fixo inercialmente ou localizado no centro de massa
do corpo rigido, ndo havera distingdo entre 0 momento angular absoluto e o relativo, e a
equacao do momento angular simplesmente se torna

— — —

H,=h,= M, (2.41)
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2.5.2 Matriz de inércia e diadica de inércia

Considere um veiculo rigido com um sistema de referéncia B fixo ao corpo com
origem no seu centro de massa, conforme mostrado na Figura 2.8. Nesta figura, p repre-
senta o vetor posicdo de um elemento infinitesimal de massa dm em relagdo ao centro de
massa, R, e I sao, respectivamente, o vetor posicao do centro de massa e o vetor posigao
de dm, ambos com origem no sistema de referéncia inercial V.

Figura 2.8 — Veiculo rigido com o referencial B fixo ao corpo com origem no cm.
@ /‘ H
dm /
p

Corpo Rigido

Sistemade N
Referéncia
Newtoniano

Fonte: Autor.

Seja @ = &P/N o vetor velocidade angular do veiculo rigido em um referencial
inercial N. O vetor momento angular H de um corpo rigido em torno de seu centro de
massa € entdo definido como

ﬁ:/ﬁxﬁdmz/ﬁxﬁdmz/ﬁx(wxﬁ)dm (2.42)
sendo queﬁ: §C+ﬁ, [ pdm =0, R= {dﬁ/dt}Ne

. (dp AT
_Jap| _ Jdp 2.43
g {dt}N {dt}3+w o ( )

Note que {dp/dt}p = 0 para um corpo rigido.
Sejam p e w definidos como

= pibi + pabs + psbs (2.44)

W= wlgl —+ w262 + wggg (245)

onde {by, b2, b3} € um conjunto de trés vetores unitarios ortogonais, chamados vetores de
base de um referencial fixo ao corpo B. O vetor momento angular descrito pela Equacao
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(2.42) pode ser escrito como

ﬁ = (anl + J12W2 + J13w3) 51 -+ (J21w1 + JQQCUQ -+ J23w3) 52 -+ (J31w1 —+ J32a)2 -+ J33w3) 63

onde Ji1, Joo € J33 SA0 0s momentos de inércia definidos da seguinte forma: o
Ju = [ (05 + p3) dm (2.47)
Jaz = [ (p + p3) dm (2.48)
Jss = [ (0} + p3) dm (2.49)
e J;; (1 # j) séo os produtos de inércia definidos por
Jio = Jog = — [ p1p2dm (2.50)
Jis = J31 = — [ pipzdm (2.51)
Jog = J30 = — [ pap3dm (2.52)

O vetor momento angular pode ser expresso no sistema de referéncia do corpo
conforme apresentado na Equagéo (2.53):

H = Hyby + Haby + Hsbs (2.53)

Reescrevendo a Equacéo (2.46), obtém-se as seguintes relacoes:

Hy = Jyw + Jiows + Jisws
Hy = Jyw;y + Jypws + Jazws (2.54)
Hs = Jsjw; + Jaows + J33ws

Também é possivel escrever na forma matricial, conforme segue:

Hl JH J12 J13 w1
Hy| = [Ja1 Jao Jos %) (2-55)
Hs J31 Jzo Js3 W3

ou simplesmente

H=Jw (2.56)
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onde
H,y
H= |H, (2.57)
Hj
Juu Jiz Jis
J=1Ju Jro Ju (2.58)
J31 Jz2 Js3
w1
w=|wy (2.59)
w3

A matriz J é chamada de matriz de inércia de um corpo rigido em torno de um referencial
fixo B com sua origem no centro de massa.

Para representar a diadica de inércia de um corpo rigido, considera-se um par de
vetores sem intersecgdes entre eles, como Z;igj. Esse par de vetores é chamado de diadica
com as seguintes propriedades:

(Eiﬁj)-z?k = b @-@)

(2.60)
i () = (55)5
A unidade de diadica é definida por
by
f == 5151 —I— 5252 —I— 5353 - |:51 52 53] 52 (261)
bs

~

A velocidade angular pode ser escrita como & = [ - &. Assim, reescrevendo a
Equacéo (2.42) com a notagdo de diadica, o vetor momento angular H é expresso da
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seguinte forma:

= |13 () 5] dm (2.62)

onde J é a diadica de inércia definida como

J=] (p2f - ﬁﬁ) dm (2.63)

A diadica de inércia esta relacionada com a matriz de inércia por

Ju Ji Tl [b
J = [bl b2 bs} J21 J22 J23 b2 (2-64)
J31 Jza Js3 b3

Consequentemente, o ij-€simo elemento da matriz de inércia esta relacionado com
a diadica de inércia, conforme segue

Observe que a Equacao (2.62) € uma expressao matematica concisa da relagéo
entre o vetor velocidade angular e o vetor momento angular usando a diadica de inércia J.
Uma relagao equivalente do vetor momento angular pode ser expresso utilizando a diadica
de inércia:

H; Ju Jiz Jiz| |w
i - [bl by bg] | = [bl by bg] Jor oy Jos| |we (2.66)
H, J31 Jz J3z| |ws

2.5.3 Eixos Principais

Considere dois sistemas de referéncia fixos ao corpo, B e B’, com vetores de base
{b1,b9,b3} € {V/1,V'5,1/3}, respectivamente, conforme é apresentado na Figura 2.9. O ve-
tor momento angular e o vetor velocidade angular de um corpo rigido sao expressos em
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termos desses vetores de base da seguinte forma:

H, H
A= [81 Gy 63] Hy| = [t?l s &3} H) (2.67)
| H Hy
[y wi
&= [61 by 63] W :[;;1 s &3} o (2.68)
| W3 wh

b5 E;z
) by
by

b’y

Fonte: Autor.

As componentes dos vetores momento angular e velocidade angular estéao relacio-
nadas entre si pelas Equagdes (2.69) e (2.70).

H = Jw (2.69)

H =Ju (2.70)

onde H = (Hy, Hs, H;), H' = (H}, H}, H}), w = (wy,wq,w3), w’ = (w],wh,wh), J é
a matriz de inércia em torno do referencial do corpo B, e J’ € a matriz de inércia em torno
do referencial B'.

Dada uma matriz de cossenos diretores, C = C?/Z que leva do referencial B para
0 B’, obtém-se as seguintes relagdes de transformacao:

H = CH
(2.71)
w = Cw
Relacionando as Equagdes (2.69), (2.70) e (2.71), obtém-se que
r T
J = CJC (2.72)
J = CTJC

Sendo que CT = C1.



37

Para um corpo rigido de forma qualquer, existe um conjunto de eixos para os quais
os produtos de inércia sao todos iguais a zero. Esses eixos sdo chamados de eixos prin-
cipais e os momentos de inércia correspondentes sdo chamados de momentos principais
de inércia. Os eixo0s principais com a menor inércia, intermediaria e maior sdo comumente
chamados de eixos menor, intermediario e maior, respectivamente.

Dada uma matriz de inércia J em torno de um referencial B com vetores de base
{51, 52, 53}, 0os momentos principais de inércia e o conjunto correspondente de eixos prin-
cipais de B’, com vetores de base {671, Z?z, b_;g}, podem ser encontrados resolvendo o pro-
blema de autovalor e autovetor apresentado na Equacéo (2.73):

M —Jle=0 (2.73)

onde I é uma matriz identidade 3 x 3, e A e e sdo o autovalor e o autovetor, respecti-
vamente, a serem determinados. Os autovalores se tornam os momentos principais de
inércia, enquanto os autovetores fornecem a orientacdo dos eixos principais correspon-
dentes em relagao ao referencial B.

Os autovalores sao as raizes da equagao caracteristica

[ AI—J|=0 (2.74)

Apés determinar os trés autovalores A, Ao, € A3, que sdo os momentos principais de
inércia, determina-se os autovetores correspondentes e, e,, € ez resolvendo a expressao:

onde e; = (e;1,€:2,€;3) parai = 1,23, ou

Ai —Jn —J12 —Ji3 €i1 0
—Jo1 )\i — Ja —Jos ei2| = |0 (2-76)
—J31 —J39 Ai — J33 €13 0

Cada autovetor e; é normalizado de tal forma que

e +eh+ekh=1, =123 (2.77)

Assim, os vetores de base {¥/1, V5, 0’3} do sistema referencial de eixos principais de
inércia B’ sdo escritos como

571 = 6 = 61151 + 61252 + 61353
Vo = € = eaby + exnby + ea3bs (2.78)
b/3 = 53 = 631b1 + 632b2 + 633b3

Como ¢;; &, de fato, o cosseno diretor entre b e b;, a matriz de cosseno diretor de
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B’ em relagéo a B é definida como

€11 €12 €13
C = CB//B = | €21 €92 €93 (279)

€31 €32 €33

Sendo assim, a matriz de inércia de com os momentos principais de inércia, J’,
pode ser obtida conforme segue:

CJC” = J' = diag (Ji, J, J3) (2.80)

onde J; = \; denotam os momentos principais de inércia. A diadica de inércia correspon-
dente em torno dos eixos principais € obtida conforme a Equagéo (2.81):

J' = WV + Jbhp, + Jsbib, (2.81)

2.5.4 Equacoes do movimento de rotacao de Euler

Conforme obtido na Equagédo (2.41), o momento angular de um corpo rigido em
torno de seu centro de massa € simplesmente dado como

M= H (2.82)

onde H é o vetor momento angular do veiculo rigido em torno de seu centro de
massa, M é o momento externo que atua sobre o veiculo em torno do seu centro de
massa. Por definicdo, a derivada do vetor momento angular no sistema de referéncia

R dH dH -
N B
onde H = J - GB/N.

A equagao do movimento de rotagdo do veiculo rigido em torno de seu centro de

inercial N é dada como

massa é entao escrita como

. H .
M:{%} +&BN x H (2.84)
B

Para simplificacdo da notacéo, %/ = &, assim a Equacéo (2.84) pode ser escrita
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como

J
4. dis . (2.85)
= {— 7 W . } +dxJ-W
dt tf,
onde {d.J/dt}p = 0 e {d&/dt}, = {dd/dt}, = &. Por fim, obtém-se que

M=JG+3xJ & (2.86)

que € chamada de Equacao do movimento de rotacao de Euler na forma vetorial/diadica.
Sejam M,Hed expressos em termos de vetores de base do sistema de referéncia
do corpo {by, bs, b3}, conforme segue

M = Myb; + Msby + Msbs (2.87)
ﬁ == ngl + HQEQ + Hggg (288)
W= ngl —+ Cx.)ggg + W3g3 (289)

Substituindo as expressoes na Equacao (2.84), obtém-se a equagao do movimento
de rotacao na forma matricial, conforme a seguir:

M, H, 0 —ws wy | [H;
M2 = H2 + w3 0 —W1 H2 (290)
M3 Hg —W2 w1 0 HS

O vetor momento angular é definido como

H, Ju Jiz iz w1
Hy| = [Ja1 Jaz Jos %) (2-91)
Hs J31 Jza Js3 W3

Assim, obtém-se a equacao do movimento de rotacdo na forma matricial em termos
da matriz de inércia e das velocidades angulares, de acordo com a Equagao (2.92):

M, Ju Ji2 Jis Wy 0 —Wws3 W2 Jii Jiz Jis w1
My| = |Jan Jo2 Jos wo| + | ws 0 —Ww1 Jo1 Jag Ja3 %) (2-92)
M J31 Jap Jsz| |ws —wy  wq 0 J31 Jag Jsz| |ws

Considerando a matriz antissimétrica da velocidade angular, €2, é possivel reescre-
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ver a Equacao (2.92) na forma simplificada

Jw+QJw =M (2.93)
onde
Jll J12 J13
J=|Ja Joo Jo3 (2.94)
J31 J32 J33
m
w= |wy (2.95)
| W3
ML
M = | M, (2.96)
| M;

Utilizando a notacao de produto vetorial de dois vetores de coluna, w e Jw, definidos
como

w X Jw=QJw (2.97)

De modo geral, a Equacgao (2.93) é escrita da seguinte forma:

JotwxJw=M (2.98)

Vale ressaltar que a expressao obtida é distinta daquela apresentada na forma de
diadica, apresentada na Equagéao (2.86).

Considerando um referencial de eixos principais no sistema do corpo B (com veto-
res de base by, by, b3), as equagcdes do movimento de rotacdo de Euler para um veiculo
rigido se tornam:

Jriwy — (JQ - Jg) wows = M
J2w2 — <J3 — Jl) wW3wp; = MQ (299)
Jaws — (J1 — Jo)wiwe = M;

onde Ji, J, e J3 sdo 0s momentos principais de inércia, M; =M - 5,- € 0 momento externo
aplicado sobre cada eixo no sistema de referéncia do corpo e &; = w - b; a velocidade
angular. Estas sao trés equacgdes diferenciais ordinarias ndo lineares acopladas para as
variaveis de estado wy, wy € w3 de um veiculo rigido.
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2.5.5 Dinamica de um veiculo rigido com rotores

A seguir sdo apresentadas as equacdes de dindmica de um veiculo rigido com a
presenca de um conjunto de inércia rotativa, as rodas de reacao.

Segundo Yang (2019), a orientacdo do veiculo espacial é realizada usando rodas
de reacao que sao alinhadas ao longo de trés eixos de controle fixos ao corpo. Os torques
da roda de reacdo sao gerados a partir da aceleracdo ou desaceleracdo do volante de
inércia, e o torque pode ser calculado pela seguinte relagao:

u=—hy, (2.100)

onde h,, é o vetor momento angular das rodas.
Seja o vetor momento angular (ou quantidade de movimento angular) das rodas de
reacao definido por
hf"l
o= b By B | e (2.101)
hr"3

onde, hy, (¢ = 1,2,3) € a quantidade de movimento angular associada a cada eixo do
sistema de referéncia do corpo.
Da Equacéo (2.66), a quantidade de movimento angular do veiculo é definida como

Ju Jiz iz w1
Hve:Jw:[gl 52 53} Jor Jao Joz ) (2.102)

J31 Jag Jsz| |ws

A quantidade de movimento angular total é dada por:

Higa = Hyo + Iy (2.103)

Considerando a expressao da equacao de dinamica para um corpo rigido repre-
sentada na Equacéo (2.98), € possivel incluir a dindmica das rodas de reacao a partir da
quantidade de movimento angular total obtida na Equacao (2.103). Assim, a equacgao de
dindmica de um veiculo rigido com um conjunto de rodas de reagéo pode ser definida como

Jw +w x (Jw—i—h.rr) = u (2.104)
h, = —u
onde h, é a derivada da quantidade de movimento angular das rodas de reacao, sendo
esta igual ao negativo do torque externo aplicado.
Vale ressaltar que a dindmica do conjunto de rodas de reagédo apresentada ante-
riormente considera um tempo de resposta instantdneo dos atuadores e sem atraso de

transporte.
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2.6 MANOBRAS DE REORIENTAGAO POR REALIMENTACAO DE QUATERNIOS

2.6.1 Controle por realimentacao de Quatérnio

A maioria dos veiculos espaciais com estabilizacado de trés eixos utiliza uma sequén-
cia de manobras rotacionais em torno de cada eixo de controle. Muitos veiculos também
realizam manobras rotacionais em torno de um eixo inercial fixo durante um modo de aqui-
sicao, por exemplo, aquisicao do Sol ou aquisicdo da Terra, de modo que um sensor em
particular capture um determinado alvo. Em alguns casos, os veiculos espaciais sao obri-
gados a realizar manobras o mais rapido possivel dentro dos limites fisicos dos atuadores e
sensores. A seguir, é apresentada uma légica de controle de realimentacao para manobras
de reorientagao de trés eixos que necessitam de uma grande variagao angular.

Considere a dinamica de atitude de um veiculo rigido descrita pela equagao do
movimento de rotagdo de Euler:

Jut+wxJw=u (2.105)

onde J é a matriz de inércia, w = (w;,wq,ws) 0 vetor de velocidade angular e
u = (uy,ug,uz) 0 vetor de torque de controle, sendo este uma entrada. O produto vetorial
dos dois vetores é representado em notacao matricial como

0 —Wws W9 hl
WwXJw=wxh= w3 0 —Ww1 hg (2106)
—W w1 0 hg

onde h é o vetor momento angular. Assume-se que as componentes w; do vetor
velocidade angular ao longo dos eixos de controle fixos ao corpo sdo medidas por meio
de sensores giroscopios, 0s quais sao capazes de medir a taxa de mudanga do angulo ao
longo do tempo.

O Teorema de rotagao de Euler afirma que a atitude do corpo rigido pode ser alte-
rada de qualquer orientagdo dada para qualquer outra orientagdo girando o corpo em torno
de um eixo, chamado eixo de Euler, que é fixo ao corpo rigido e estacionario no espaco
inercial. Essa rotacédo de corpo rigido em torno do eixo de Euler € comumente chamada de
eigenaxis rotation. Além disso, o teorema também afirma que o angulo 6 é sempre menor
que a soma algébrica de trés angulos de Euler sucessivos, e representa o caminho angular
mais curto entre duas orientacoes.

Considerando o vetor unitario ao longo do eixo de Euler denotado por e = (ey, €2, €3),
onde ¢; (1 = 1, 2, 3) sdo os cossenos diretores do eixo de Euler em relagdo a um referencial
inercial ou aos eixos de controle fixos ao corpo. Os quatro elementos de quatérnios sao
entdo definidos conforme a Equacéao (2.20), anteriormente apresentada.
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Os quatérnios sao uma representagao conveniente para o movimento espacial, pois
oferecem algumas vantagens computacionais sobre outros métodos, por exemplo, o pro-
cessamento em tempo real. Por isso, atualmente utiliza-se quatérnios para descrever a
orientacao dos veiculos, além de um controlador de realimentagcao de estado linear. A im-
plementacdo em tempo real desse tipo de controlador pode ser representado da seguinte
forma:

u=-Kq. — Cw (2.107)

onde q. = (q1e, G2e, g3¢) € 0 vetor quatérnio do erro de atitude e K e C sdo matrizes de ga-
nho do controlador a serem devidamente determinadas. Os quatérnios de erro de atitude
(G1es Goe, G3¢, qae) SAO calculados usando os quatérnios de atitude desejados ou comanda-
dos (qi¢, @2, 93¢, Gac) € OS quatérnios de atitude atuais (q1, g2, g3, ¢4), COMO segue:

q1e G4c 43¢  —q2¢ —(ic qi
q2e _ —q3c qac q1c —q2c q2 (21 08)
q3e G2¢c  —qic  G4c  —q3c q3
Gae q1c 42¢ q3c Gac qa

Se o vetor de quatérnios de atitude comandado € a origem, a qual é definida como

(q1es @2¢, G3e» Qac) = (0,0,0,+1) (2.109)

entdo a l6gica de controle apresentada na Equacao (2.107) se torna

94 = q

(2.110)
u = —Kq-—Cw

Por outro lado, se a origem for escolhida como (0,0,0,—1), entdo a légica de con-
trole da Equacéao (2.107) se torna

99 = —q

(2.111)
u = +Kq-Cw

Vale ressaltar que ambos os quatérnios (0,0,0,+1) e (0,0,0,—1) correspondem a
orientagao fisicamente idéntica.

Segundo Wie, Weiss e Arapostathis (1989) e Wie e Barba (1985), considerando
a logica de controle apresentada na Equagéo (2.110), a origem, seja ela (0,0,0,+1) ou
(0,0,0,—1), de um sistema néo linear de malha fechada de um veiculo rigido é globalmente
assintoticamente estavel para as seguintes selecées de ganho.

« Controlador 1:
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K = kI
0 0
“ 2.112)
C = Cy O
0 C3
e Controlador 2:
K = %I
dy
ca 00 (2.113)
C = 0 Cy
0 0 C3
e Controlador 3:
K = ksgn(q)l
0 0
“ (2.114)
C == 0 Co 0
0 0 C3

onde

+1 se g4 >0
sgn (g4) = ¢ 0 se ¢+=0 (2.119)
-1 se g, <0

« Controlador 4:

K = [aJ + 41"

2.116
K'C > 0 ( )

onde k e ¢; sdo constantes escalares positivas, I € uma matriz identidade 3 x 3,
sgn (-) denota a fungéo sinal e « e  sdo escalares nao negativos.

Essas escolhas de ganhos apresentados anteriormente se referem ao caso de um
regulador, ou seja, quando a referéncia é a origem ¢; = (0,0,0,%1). Dessa forma, o
objetivo é alinhar os eixos do satélite com os eixos do referencial inercial.

2.6.2 Manobras de rotacao em torno do Eixo de Euler

O termo giroscopico da equacao do movimento de rotacdo de Euler ndo é significa-
tivo para a maioria das manobras rotacionais praticas. Em alguns casos, no entanto, pode
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ser desejavel neutralizar diretamente o termo pelo torque de controle, conforme apresen-
tado na Equacao (2.117):

u=-Kq—-Cw+wx Jw (2.117)

O sistema com o controlador em malha fechada é estavel globalmente assintotica-
mente se a matriz K—!C for positiva definida.

Em certos casos, pode ser desejavel rotacionar o veiculo em torno do eixo de Euler
para realizar uma manobra de trajetéria angular minima. Isso pode ser obtido a partir de
uma realimentacao de quatérnios na forma: K = kJ e C = ¢J, onde k e ¢ sdo constantes
escalares positivas a serem escolhidas adequadamente e J é matriz de inércia. Dessa
forma, o corpo rigido apresentard um controlador na forma

u=—kJq—-cJw+w x Jw (2.118)

o qual executa uma manobra de reorientagao rest-to-rest em torno de um eixo de Euler ao
longo do vetor de quatérnios inicial, q(0).

A manobra de reorientacao rest-to-rest (em portugués, repouso-repouso) é definida
como uma manobra em que se considera velocidade angular inicial nula, w (0) = 0, nos
trés eixos, partindo de um determinado quatérnio inicial q (0) até um quatérnio final q.
Dessa forma, durante a manobra de reorientacao, a velocidade angular ira variar e retornar
para zero novamente quando atingir o quatérnio q;. Vale ressaltar que uma rotagdo rest-
to-rest do eixo de Euler é caracterizada por uma linha reta em graficos ¢; vs g;.

O teorema de rotacao de Euler se preocupa apenas com a cinematica de rotacao
em torno do eixo de Euler. A seguir sdo apresentadas as equagdes de dindmica de rotacao
completa para um veiculo rigido com um conjunto de rodas de reagdo em malha fechada.
Baseando-se na logica de controle de realimentagdo de quatérnio da Equagéo (2.117),

tem-se que
w = —k;q—cw—Jfl (w X hrr)
2q = w-—wxXxq

2, = —w'q



3 METODOLOGIA

Considerando que os veiculos espaciais executam manobras de elevados angulos e
se iniciam, em geral, de condicdes iniciais quaisquer, a estratégia abordada neste trabalho
consiste em utilizar a realimentacdo de quatérnios, ja que eles nao apresentam singulari-
dades, quando comparados com a realimentagao por angulos de Euler. Sendo assim, sera
aplicada uma lei de controle nao-linear ao sistema de controle de atitude do CubeSat 3U
- NanoSatC-BRS3 (o qual encontra-se atualmente na fase de concepc¢ao), com o intuito de
orientar o satélite para a atitude desejada com precisao suficiente no ambiente espacial.
Ou seja, determinar os ganhos do controlador de tal forma que os eixos do satélite se
alinhem com os eixos do referencial inercial.

Primeiramente sao apresentados os momentos de inércia do satélite, os quais refle-
tem diretamente nas equacdes de dindmica de atitude. Em seguida, sdo apresentadas as
caracteristicas de performance dos atuadores escolhidos - as rodas de reacdes na configu-
racao piramide. Vale ressaltar que este trabalho considera que as velocidades angulares
do satélite sdo medidas por giroscopios de taxa ideais instalados sobre os eixos de con-
trole do corpo. Apds isso, apresenta-se 0 modelo de saturacao utilizado para as rodas de
reacdo, bem como as equagdes para a lei de controle escolhida. Por fim, sdo apresentadas
as condigoes iniciais de simulacao e os disturbios externos considerados.

A seguir sdo detalhados os passos para a implementac¢ao do controlador de atitude
proposto ao terceiro nanossatélite desenvolvido pelo Programa NanoSatC-BR.

3.1 CUBESAT-3U

Este trabalho considera um modelo de CubeSat-3U, ou seja, com trés unidades. Ele
apresenta uma estrutura similar aquelas utilizadas nos CubeSats BR1 e BR2 do Programa
NanoSatC, conforme apresentado na Figura 3.1.

A matriz de inércia do satélite foi estimada com base na Tabela 3.1, a qual apresenta
0s momentos de inércia de trés modelos de CubeSats (OLAND; SCHLANBUSCH, 2009),
e 0s momentos de inércia do NanoSatC-BR2.

Modelo Oland e Schlanbusch (2009) NanoSatC
[kg.m?] 1U 2U 3U 2U
Jp 1.67-107% 833-107* 25-107% 7.85-1073
Jo 1.67-107% 833-107* 25-107% 8.11-1073
J3 1.67-107% 3.33-107* 5-107% 3.09-1073

Tabela 3.1 — Momentos principais de inércia.
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Figura 3.1 — Modelo representativo de um CubeSat-3U

Fonte: GRABCAD.

Comparando os modelos 2U da Tabela 3.1 e considerando que ambos apresen-
tam dimensdes baseadas em Lee (2014), os momentos de inércia apresentam valores
muito proximos, resultado de uma distribuicdo de massa similar. Sendo assim, Oland e
Schlanbusch (2009) fornece uma boa estimativa para os momentos de inércia do modelo
considerado neste trabalho. A Equacao (3.1) apresenta a matriz de inércia a ser utiliza nas

simulagoes.
25 x 1073 0 0
J= 0 25 x 1073 0 kgm? (3.1)
0 0 5% 1073

3.2 ATUADORES

Para este trabalho, considerou-se a utilizagdo de atuadores por rodas de reacao
na configuracao piramide. Na Figura 3.2 é apresentado o0 conjunto de rodas de reagao
comercializado pela empresa NanoAvionics (2022). A configuracao piramide foi escolhida
por conter quatro rodas de reacao e oferecer controle de estabilizagdo redundante nos 3
eixos, aumentando assim sua capacidade total de torque.

Como mencionando, o conjunto conta com quatro rodas de reagdo, as quais sao
alimentadas por um motor CC brushless. As especificacées de performance sao apresen-
tadas na Tabela 3.2.
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Figura 3.2 — Rodas de reacao de CubeSat 4RWO0 na configuragao piramide

Fonte: NanoAvionics (2022).

Eixo Maximo torque [nNm] Maximo momento angular [MNms]

X 5.9 37.0
y 5.9 37.0
z 5.0 31.3

Tabela 3.2 — Especificagdes de performance do conjunto de rodas de reagao.

Modelo de saturacao dos atuadores

Um modelo de saturagéo das rodas de reacgao foi considerado para as simulagdes.
Para isso, levou-se em conta as especificagcdes de torque maximo dos atuadores apresen-
tadas na Tabela 3.2. A Equacao (3.2) descreve um modelo classico de saturacao desen-
volvido.

U ; se Ui > Uy
sat (UZ) = U S€ —uUg, <u; < U, (32)
—UQ,; se Uy < —Ug,

em que u; € 0 componente u associado ao ¢-€simo eixo e ug; € o limite de torque maximo
relativo a cada eixo. O modelo descreve um nivel de saturacao simétrico.

3.3 REQUISITOS DO ADCS

Baseando-se nos requisitos apresentados em Narkiewicz, Sochacki e Zakrzewski
(2020) e Wie, Weiss e Arapostathis (1989), o sistema de determinacao e controle de atitude
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do CubeSat-3U considerado neste trabalho deve apresentar os seguintes requisitos:

O satélite deve ser capaz de atingir a atitude comandada a partir de uma atitude
inicial qualquer;

» O tempo de reorientacdo desejado ou tempo de acomodagéo deve ser de até 100
segundos;

» Deve ser capaz de atingir e manter, ao final da reorientacao, os angulos de Euler
nulos, em termos de quatérnios, q = (0,0,0, £1);

A atitude comandada (ou seja, alinhamento com os eixos do sistema inercial) deve
apresentar erro menor do que 0.1°;

3.4 CONTROLE POR REALIMENTAGAO DE QUATERNIOS

Nesta secado serdo apresentadas as equacdes utilizadas para o projeto do contro-
lador de atitude do ADCS. O controlador foi desenvolvido para garantir uma manobra de
reorientagcdo em torno do eixo de Euler respeitando, assim, os limites de torque maximo
associados ao conjunto de rodas de reagéo.

A estratégia de controle a ser utilizada nas simula¢des considera uma lei de controle
ndo-linear, a qual foi apresentada na Sec¢édo 2.6. Considerando a Equacao (2.118) que
descreve o vetor de controle u, as matrizes de ganhos K e C devem ser escolhidas de tal
forma que a matriz K—'C seja positiva definida. Assim, € possivel garantir que o sistema
com o controlador em malha fechada é globalmente assintoticamente estavel.

O controlador a ser utilizado € constituido pela realimentacdo dos quatérnios, q,
pela matriz de ganhos K, do vetor velocidade angular, w, pela matriz C e do termo giros-
copico da equacao do movimento de rotacao de Euler, conforme apresentado na Equacao
(3.3).

u = —Kq-Cw+wxJw
K = kJ (3.3)
C = 4da

3.5 DISTURBIOS EXTERNOS

Os tipos de disturbios das rodas de reacao, apresentados na Secédo 2.3.2.2, sdo
modelados de forma genérica através de um Ruido Branco Gaussiano (em inglés, White
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Gaussian Noise), o qual é injetado no sistema a fim de verificar o desempenho do contro-
lador projetado. Para isso, foi utilizada a fungdo do MATLAB wgn. A equacao do disturbio
de torque é apresentada a seguir:

d; (t) = wgn (3.4)

em que d; é o disturbio associado a cada roda de reagao .

3.6 CONDICOES INICIAIS DE SIMULACAO

A seguir s&o apresentadas as condigdes iniciais utilizadas na simulaggo, e sdo des-
tacados pontos importantes sobre os cédigos desenvolvidos.

A orientacao inicial do satélite expressa em quatérnios (considerando a sequéncia
x-y-z) é definida como q (¢;) = [0.5,0.5,0.5,—0.5]" em t; = 0, que corresponde a uma
rotacdo do eixo de Euler de 240° ou 120° dependendo da direcao da reorientacéo. A ori-
entago final esperada em termos de quatérnio € q (t;) = [0, 0,0, + 1]7, que corresponde
a origem, ou seja, alinhamento do referencial do corpo com o referencial inercial.

Além disso, também é preciso definir a velocidade angular inicial do satélite. As si-
mulacdes consideram uma manobra de reorientagao rest-to-rest, ou seja, com velocidades
inicial e final iguais a zero sob os trés eixos. Sendo assim, w (¢;) = w (t;) = [0,0,0]".

Os codigos de simulagédo sao escritos em linguagem MATLAB, onde foram desen-
volvidas as rotinas para implementacao de:

» Equacgdes de cinematica de quatérnios para um veiculo rigido;

» Equacgdes de dinamica para um veiculo rigido, considerando a dinamica do conjunto
de rodas de reagoes, sendo apresentas nas Equacgdes (2.104) e (2.119);

» O modelo classico de saturagdo dos atuadores, da Equacéo (3.2);

As equacoes dos controladores e seus respectivos ganhos, apresentados na Equa-
¢ao (3.3);

« Os disturbios do conjunto de atuadores, conforme a Equacéo (3.4).



4 RESULTADOS

Nesta se¢cao sdo apresentados os resultados obtidos no presente trabalho. Primei-
ramente € apresentado o projeto de controle por realimentacao de quatérnios, conforme a
metodologia apresentada na Secéo 3.4. Em seguida, sdo mostrados os resultados obtidos
a partir das simulagoes.

As simulacdes foram realizadas considerando os quatro casos apresentados na
Secao 2.6.1. No entanto, para cada caso foi escolhida a mesma matriz de ganho C,
apresentada na Equacgéao (4.1).

c=0.32
8 x 1073 0 0
(4.1)
C=c] = 0 8 x 1073 0
0 0 1.6 x 1073

Para as matrizes K, os ganhos foram escolhidos respeitando a especificidade de
cada caso, sendo apresentados nas Equacoes (4.2)-(4.5):

e Caso 1:
k=0.04
1x 1073 0 0
% (4.2)
K=kK] = 0 1x 1073 0
0 0 0.2 x 1073
« Caso 2:
k=0.04
1x10°3 0 0
k L (4.3)
K — [ (t)]gJ =uEp | 0 1xw 0
8 u 0 0 02x10°3
e Caso 3:
k=0.04
1x 1073 0 0
% (4.4)
K = ksgn(qy(t))J =sgn(qs(t)) 0 1x1073 0

0 0 0.2x 1073
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« Caso 4:

o = 12000
B=25 (4.5)
K =[aJ+ 41"

Como mencionado anteriormente, para garantir uma rotagdo do satélite em torno
do eixo de Euler com uma trajetéria angular minima, a realimentacao de quatérnios deve
ser na forma K = kJ e C = ¢J. Os ganhos foram escolhidos de modo que a atitude inicial
convergisse para a origem (alinhamento com o referencial inercial) em, no maximo, 100
segundos, atendendo o requisito de reorientagdo e tempo de acomodagao.

4.1 RESULTADOS PARA O CONTROLADOR DO CASO 1

Primeiramente foram realizadas as simulag¢des para o tipo de controlador mais sim-
ples dentre os quatro casos. Considerou-se as matrizes de ganhos das Equacgdes (4.1) e
(4.2). A seguir sdo apresentados os resultados obtidos da simulagéo.

Figura 4.1 — (a) Velocidade angular simulada; (b) Grafico ¢; vs. ¢;; (c) Comportamento
temporal dos quatérnios

(a) (<)

0
w1 q
_1 w 1 q1
g 08 2 1
?_2 w3 q3
e, Ay
3
3 1 0.6 b
-4
! 0.4r .
0 50 100
t [s] o
2r b
® 0
0.5
O -
0.4
503 02k i
0.2 d G vy
/ - = = q1 VsS. q3
01 " q,Vs.dy | 0.4 T
01 02 03 04 05 0 50 100
q t[s]

Fonte: Autor.
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Na Figura 4.1.(a) s&o apresentadas as velocidades angulares descritas no sistema
de referéncia do corpo. E possivel observar que para a manobra de reorientagéo repouso-
repouso, a velocidade inicial e final do veiculo s&o nulas nos trés eixos, ocorrendo uma
varicao a partir do instante inicial, de modo a reorientar o veiculo para a atitude coman-
dada. A velocidade angular maxima atingida durante a manobra, em cada eixo, é de
wy = —4.53°/s, wy = —3.23°/s e w3 = —4.34°/s. Observando a Figura 4.1.(c), nota-se que
a medida que as componentes do vetor de quatérnios g se aproximam de zero e a parte es-
calar ¢, se aproxima de 1, a velocidade angular desacelera até o repouso, ou seja, quando
o veiculo atinge a atitude comandada, caracterizada pelo quatérnio q = (0,0,0,+1). Na
Figura 4.1.(b) € apresentado o comportamento linear dos graficos de quatérnios ¢; vs. g;.
Esse € um comportamento caracteristico da manobra de reorientacao repouso-repouso
em torno do eixo de Euler.

Figura 4.2 — (a)-(c) Torque de controle sobre os eixos do corpo; (d) Quantidade de movi-
mento angular do conjunto de rodas de reacao
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Fonte: Autor.

Na Figura 4.2.(a)-(c) sdo apresentados os gréaficos de torque de controle aplicados
sobre os eixos no sistema de referéncia do corpo. E possivel notar o torque de maior
magnitude foi de -0.515mN.m em wu,, durante os instantes iniciais da manobra, estando
dentro dos limites de performance do conjunto de rodas de reacdo. Devido a presenca de
disturbios intrinsecos das rodas de reagao, ao final da reorientagédo os atuadores continuam
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operando, de modo a compensar o seu efeito no sistema. No gréfico (d) € apresentada a
quantidade de movimento angular do conjunto de atuadores.

A partir da matriz de mapeamento, A gy, apresentada na Equacgéao (2.3), foi possivel
obter o torque de controle exercido por cada roda de reagéo, considerando que o sistema
conta com um conjunto de quatro rodas. A Figura 4.3 apresenta o comportamento do
torque de controle relativo a cada uma das rodas. Observa-se que o torque de controle
de uma unica roda € menor do que o torque total aplicado sobre cada um dos eixos do
veiculo.

Figura 4.3 — Torque de controle referente a cada uma das rodas de reagéo u,;
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Fonte: Autor.

Para uma representacdo em termos dos angulos de Euler, conforme apresentado
na Figura 4.4.(a)-(c), é possivel observar que o veiculo partiu da atitude inicial (com 6;(0) =
—90°, A2(0) = —0 e H5(0) = —90°) até convergirem para zero, indicando que o corpo se
alinhou com o sistema referencial inercial. Ainda na Figura 4.4, é possivel ver o comporta-
mento do angulo principal do eixo de Euler.



Figura 4.4 — Representacao da atitude por angulos de Euler e do angulo principal 6
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4.2 RESULTADOS PARA O CONTROLADOR DO CASO 2
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A seguir sdo apresentados os resultados obtidos das simulagdes para o controlador
apresentado no caso 2. Considerou-se as matrizes de ganhos das Equagées (4.1) e (4.3).
Na Figura 4.5.(a) sdo apresentadas as velocidades angulares que o veiculo atingiu
durante a manobra de reorientacdo. Comparando com o caso 1 apresentado anterior-

mente, nota-se que as velocidades angulares tiveram uma variagdo mais abrupta nos trés
eixos e atingiram uma magnitude bem maior, chegando a w; = 8.18°/s, wy = 10.63°/s e
w3 = 9.41°/s. Observando a Figura 4.5, nota-se um comportamento do escalar de qua-

térnio ¢, diferente daquele apresentado no caso 1. Desta vez o ¢4 convergiu para -1, no

entanto, o quatérnio q = (0,0, 0, —1) também representa a origem (ou a atitude final dese-

jada), conforme mencionado na Sec¢ao 3.6.
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Figura 4.5 — (a) Velocidade angular simulada; (b) Grafico ¢; vs. ¢;; (c) Comportamento
temporal dos quatérnios
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Fonte: Autor.

Figura 4.6 — (a)-(c) Torque de controle sobre os eixos do corpo; (d) Quantidade de movi-
mento angular do conjunto de rodas de reacao
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Na Figura 4.6.(a)-(c) sao apresentados os torques de controles aplicados sobre os
eixos do veiculo. Com os ganhos escolhidos para o caso 2, nota-se um torque de controle
bem mais significativo, fazendo com que a manobra de reorientagdo ocorra de forma mais
rapida. O torque maximo aplicado sobre cada eixo foi de u; = 4mN.m, us = 4mN.m,
us = 0.82mN.m. Apesar destes torque estarem proximos dos batentes, apresentados na
Tabela 3.2, ndo ocorre saturagdo do atuador.

Figura 4.7 — Torque de controle referente a cada uma das rodas de reac¢ao u,;
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Fonte: Autor.

Na Figura 4.7 sao apresentados os torques de controle relativos a cada roda de
reacao utilizando a matriz de mapeamento, Agy . A acao de controle relativa a cada uma
das rodas ainda continua sendo menor que os limites de performe apresentado.

Observando o comportamento dos angulos de Euler, percebe-se que eles conti-
nuam convergindo para zero, alinhando os eixos do corpo com o sistema de referencia
inercial. No entanto, o angulo de rotacao principal ocasionou uma rotacao em torno do
eixo de Euler de +120° durante a manobra de reorientagdo, até atingir 360°. Como menci-
onado na Secao 3.6, a reorientacao pode ser de 120° ou 240° dependendo da direcédo da
manobra.
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Figura 4.8 — Representacao da atitude por angulos de Euler e do angulo principal 6
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Fonte: Autor.
4.3 RESULTADOS PARA O CONTROLADOR DO CASO 3

As simulacdes obtidas para o caso 3 foram bem similares aquelas apresentadas
para o caso 2. Considerou-se as matrizes de ganhos das Equagoes (4.1) e (4.4).

De acordo com a Figura 4.9 nota-se que a partir da atitude inicial, indicada pelo
quatérnio q(0) = (0.5,0.5,0.5, —0.5), ocorre uma variagédo positiva da velocidade angular
sob os trés eixos, atingindo uma velocidade maxima de rotagdo w, = 2.66°/s, wy = 3.19°/s
e wy = 2.97°/s, e em seguida caem para zero novamente. Além do comportamento da
velocidade angular, o comportamento linear dos gréaficos ¢; vs. ¢; evidenciam o tipo de
manobra de reorientacao realizada pelo veiculo, a manobra repouso-repouso. Com relagao
aos gréaficos dos quatérnios, mais uma vez o escalar ¢, converge para —1, o qual também
representa a origem (considerando que o vetor de quatérnios ¢ convirja para zero).
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Figura 4.9 — (a) Velocidade angular simulada; (b) Grafico ¢; vs. ¢;; (c) Comportamento
temporal dos quatérnios
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Fonte: Autor.

Os torques de controle aplicados aos eixos do satélite e sua respectiva quantidades
de movimentos angulares sao apresentados na Figura 4.10.

Ja os torques de controle relativos as rodas de reag¢des apresentam um comporta-
mento similar aos do caso 2, assim como os angulos de Euler e o0 angulo principal 6, e por
isso, foram omitidos.
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Figura 4.10 — (a)-(c) Torque de controle sobre os eixos do corpo; (d) Quantidade de movi-
mento angular do conjunto de rodas de reacao
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4.4 RESULTADOS PARA O CONTROLADOR DO CASO 4

Por fim, sdo apresentados os resultados das simulagdes para o caso 4. O controle
foi baseados nos ganhos das Equacgdes (4.1) e (4.5).

Os ganhos utilizados no projeto deste controlador proporcionou uma grande varia-
¢ao na velocidade angular, sendo a dentro os quatro casos simulados. A Figura 4.11.(a)
apresenta a velocidade angular dos trés eixos, chegando a atingir uma velocidade de ro-
tacdo de w; = —5.40°s, wy = —5.62°/s e w3 = —139.41°/s. Entretanto, apresentou com-
portamento bastante oscilatério dos parametros de Euler, bem como um comportamento
desordenado dos graficos de ¢; vs. ¢;, incomum de uma manobra de reorientagao repouso-
repouso.

A atuacao de controle, apresentada na Figura 4.12.(a)-(c) foi bem maior, quando
comparado com os outros trés caso, chegando a causar saturacao nos atuadores. Con-
forme apresentado na 4.12.(c), o conjunto de rodas de reacédo atingiu os limites de perfor-
mance durante os 10 primeiros segundos da manobra de reorientacdo. A quantidade de
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Figura 4.11 — (a) Velocidade angular simulada; (b) Grafico ¢; vs. ¢;; (¢) Comportamento
temporal dos quatérnios
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movimento angular (ou momento angular) ficou dentro dos limites do atuador, conforme
apresentado na Tabela 3.2.

Apesar com comportamento desordenado, foi possivel convergir a orientagdo do
veiculo para a atitude desejada, conforme mostrado na Figura 4.13, a qual descreve o
comportamento dos angulos de Euler e do angulo principal.
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Figura 4.12 — (a)-(c) Torque de controle sobre os eixos do corpo; (d) Quantidade de movi-
mento angular do conjunto de rodas de reacao
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Figura 4.13 — Representacao da atitude por angulos de Euler e do angulo principal 6
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5 CONCLUSOES

Neste trabalho, foi possivel demonstrar que, para o caso ideal - em que a veloci-
dade angular inicial de um satélite é nula - a manobra de reorientacdo em torno do eixo de
Euler pode ser alcangada por meio da sele¢cdo das matrizes de ganho da realimentacao,
considerando a lei de controle por realimentacao de quatérnios. Uma vez que a rotagao
em torno do eixo de Euler prové o caminho mais curto, o controlador proposto é uma so-
lucdo simples para manobras de reorientagdo de veiculos espaciais com grande variagao
angular.

Para as simulagdes, foram considerados quatro casos de selecao dos ganhos, de
modo obter um sistema néo-linear em malha fechada globalmente assintoticamente esta-
vel. Nas simulagdes do caso 1, os ganhos escolhidos proveram uma convergéncia mais
lenta e sutil dos paréametros de Euler, mas atendendo os requisitos de tempo de acomoda-
cao e precisao de apontamento. Além disso, o torque de controle aplicado pelo conjunto de
atuadores permaneceu dentro dos limites de performance. Pode-se observar também as
caracteristicas da manobra de reorientacao repouso-repouso a partir do comportamento
linear dos quatérnios g; vs. g;.

Nos caso 2 e 3, a manobra de reorientacdo ocorreu de forma mais rapida, apre-
sentando um torque de controle maior, e consequentemente, uma variagao da velocidade
angular maior, quando comparados com o caso 1. Além disso, foi possivel obter o torque de
controle relativo a cada roda de reagao por meio da matriz de mapeamento, considerando
que o conjuntos de atuadores € composto por quatro rodas de reacdo na configuragao
piramide. Com relagéo a atitude final, em ambos os casos, a componente escalar do qua-
térnio, ¢4, convergiu para -1, o que também caracteriza o alinhamento com o referencial
inercial, uma vez que o vetor de quatérnios ¢ convergiu para zero.

Ja no caso 4, o comportamento dos quatérnios ¢; vs. ¢; no ocorreu de forma espe-
rada, uma vez que ndo apresentou uma forma linear. Apesar disso, foi possivel convergir o
sistema para a origem mas com um comportamento bastante oscilatério. Com relagéo aos
atuadores, a acao de controle demanda provocou saturagao nas rodas de reagao durante
os 10 segundos iniciais da manobra.

Os resultados obtidos neste trabalho demonstram a viabilidade de aplicagdo de um
controle por realimentacdo de quatérnios para o controle de atitude de CubeSats devido a
simplicidade no desenvolvimento e implementagédo do controlador e pela sua efetividade.
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