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RESUMO

Futuras missdes espaciais cada vez mais envolverdo satélites com maior grau de autonomia e
grande precisdo de apontamento, requerendo Sistemas de Controle de Atitude (SCA) com
desempenho cada vez melhor, que por sua vez, ¢ funcdo da eficiéncia dos algoritmos de
controle a serem implementados nos computadores de bordo. Existe disponivel na literatura
uma variedade de técnicas de controle de atitude, tratando de questdes como estabilizacao,
identificagdo, estimacdo e robustez que precisam ser validadas e implementadas
experimentalmente ¢ que podem incrementar o desempenho do SCA. Uma das maiores
dificuldades para o desenvolvimento de bancadas de teste experimentais estd associada a
criacdo do ambiente de gravidade proximo de zero e livre de torques, semelhante ao
ambiente em que o SCA opera no espaco. Em contrapartida, o desenvolvimento e
implementagdo de prototipos para verificagdo experimental dos algoritmos de controle ¢é
etapa fundamental para o sucesso de uma missdo espacial. O projeto a que este resumo se
refere descreve e propde a construgdo de um Simulador de Sistemas de Controle de Atitude
de Satélites (SSCAS) que permitira investigar experimentalmente a dindmica e o SCA de
satélites com componentes rigidos e flexiveis. A Divisdo de Mecanica Espacial e Controle
(DMC) do INPE esta construindo um Laboratério de Simulagdo (LabSim) com o objetivo de
ter o ambiente necessario para a implementagdo de testes do sistema de controle de satélite.
Neste contexto, este projeto permitird: 1) a demonstragdo experimental de aspectos
fundamentais da dindmica de atitude de satélites rigido-flexiveis e a 2) investigagdo
experimental do desempenho de diferentes técnicas e estratégias de controle de atitude

disponiveis na literatura. Particularmente, neste trabalho simulou-se a dindmica do SSCAS,



projetando-se uma lei de controle através do método de alocagdo de polos para o
sistema de equacdes na sua forma linearizada. Posteriormente a isto, se pretende investigar o
balanceamento da plataforma do SSCAS para a criagdo do ambiente livre de torques. Este
balanceamento ¢ obtido quando se faz coincidir o centro de gravidade da plataforma com o
seu centro de rotacdo. Para alcancar este balanceamento, sera proposto o desenvolvimento e
a aplicacao de um algoritmo de identificagdao para estimar a matriz de inércia e o centro de
gravidade de toda a plataforma. Espera—se que a experiéncia adquirida com o
desenvolvimento deste projeto auxilie a DMC na constru¢gdo do LabSim e no

desenvolvimento de SCA de futuros satélites a serem construidos no pais.

1 - Introducao

Existem varias metodologias (Souza, 1992) para investigar o desempenho de sistemas de
controle de atitude de satélites, dependendo da técnica a ser utilizada a simulagdo em
computador poder ser ou ndo a mais apropriada. A utilizagdo de plataformas experimentais ¢
um procedimento que possui a grande vantagem de permitir a representacao da dinamica do
satélite. Uma vez validada esta representagdo, ¢ possivel realizar experimentos e simulagdes
para avaliar sistemas e estratégias de controle para satélites com dindmica simples como a de
um corpo rigido até configuracdes complexas envolvendo componentes flexiveis (Souza,
1992). A investigagdo do comportamento dindmico do amortecedor de nutagao utilizado no
primeiro satélite brasileiro SCD-1 (http://www.inpe.br/scdl/site_scd/) ¢ um exemplo da
utilizacdo de uma plataforma experimental desenvolvido no INPE. A preferéncia pela
utilizacao de bancadas de teste experimentais estd associada a possibilidade de introduzir um

maior grau de realismo do que a simulagdo, muito embora dependendo da dinamica e do



sistema de controle que se deseja investigar, sofre da dificuldade de reproduzir o
ambiente de gravidade proxima de zero e livre de torque existente no espaco, extremamente
relevante quando se trata de sistema com dindmica complexa e controle de atitude com
grande grau de precisdo. A utilizacdo de um filme de ar em um mancal ¢ uma das maneiras
mais comuns de aliviar o nivel de atrito de uma plataforma movel, oferecendo assim um
movimento proximo do livre de torque, sendo um recurso tecnoldgico muito utilizado na
constru¢do de plataformas para investigar a dindmica e o controle de sistemas espaciais.
Plataformas experimentais que podem realizar movimento de rotacdo em torno de trés eixos
sao montagens mais complicadas, mais caras e mais dificeis tecnologicamente de serem
construidas, pois requerem um mancal de rotagdo esférico, além disso, por razdes das
disposi¢des dos equipamentos, somente um eixo pode ter movimento de rotacdo totalmente
livre. Por um outro lado, dependendo das caracteristicas dindmicas e do sistema de controle
que se deseja investigar, plataformas experimentais com movimento em torno de um sé eixo,
em geral em torno do eixo vertical, s3o mais simples de se construir e oferecem varias
alternativas para estudar a dindmica e o controle associados a este movimento. Exemplos da
utilizacao de plataformas experimentais para investigacao de diferentes aspectos da dinamica
e do controle podem ser encontrados em Hall et al. (2002) e Berry et al. (2003). Um caso
classico de um fendmeno ndo investigado experimentalmente antes do lancamento foi o
efeito de dissipa¢ao de energia que alterou o movimento de rotagdo do satélite Explorer I
(Kaplan, 1976). Apos esta missdo o experimento pioneiro desenvolvido para estudo de
dissipacdao de energia foi feito por Peterson (1976). Um outro importante aspecto que ¢
possivel investigar através de plataformas experimentais ¢ a identificagao de parametros de
inércia da plataforma e conseqiientemente do satélite. Uma maneira inicial de se obter

estimativas dos parametros inércias € através de modelos em software de CAD. Embora este



método permita a inclusdo de detalhes de componentes da plataforma, apresenta
dificuldades quando se trabalha com configuracdes mais complexas em 3 dimensdes (3-D).
A maneira de se confirmar os resultados obtidos por modelo de CAD ¢ compara-los com
resultados obtidos através de técnicas de estimagao, em particular o método dos minimos
quadrados com processamento em lotes (batch). Esta técnica foi usada com sucesso pelo
simulador de satélites desenvolvido por Kim et al. (2001), Agnes e Fulton (2001) e Thurber
(1997). Métodos dos minimos quadrados com processamento em lotes mais robustos foram
desenvolvidos por Ahmed et al (1998) e Spencer et al. (2002). Em cada caso, o erro
encontrado entre o modelo de CAD e a técnicas de minimos quadrados com processamento
em lotes ficou dentro de limites aceitdveis, entretanto, a relagdo do erro com respeito ao
sistema fisico ndo foi avaliada. Portanto, para plataformas que estdo sujeitas as mudancas
dinamicas com o tempo, como por exemplo, a mudanca do seu centro de massa e dos seus
parametros de inércia, a aplicagdo de métodos de estimagdo de parametros em tempo real se
torna mais apropriada. Tanygin e Williams (1997) desenvolveram um algoritmo baseado no
método dos minimos quadrados para identificar os parametros de massa de um veiculo
espacial em rotacdo durante manobras de atitude. Métodos com os mesmos objetivos, mas
baseados na teoria do filtro de Kalman foram utilizados por Bergmann e Dzielski (1990).
Cabe ressaltar que estas técnicas sao relativamente mais complicadas do que a proposta neste
projeto.
De um modo mais geral a utilizacao de plataformas experimentais ¢ uma forma de se
familiarizar e de melhor entender ndo s6 as dificuldades que surgem na modelagem,
mas também na sintese de controladores para estruturas espaciais complexas

(Dichmann e Sedlak, 1998). Um aparato experimental foi utilizado por Cannon e

Rosenthal (1984) para investigar a dindmica e as leis de controle para um satélite
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composto de uma parte rigida e outra flexivel. Os resultados iniciais
demonstraram dificuldades associadas ao controle da estrutura flexivel, em particular
quando sensores ¢ atuadores sao ndo colocados. A estrutura flexivel utilizada tinha
muitos modos de vibragdo de baixa freqiiéncia e com um valor pequeno para o
coeficiente de amortecimento. O aparato foi projetado para funcionar como uma
bancada de teste, apresentando todas as caracteristicas acima mencionadas e
instrumentalizado para permitir a avaliacdo de leis de controle com sensores e
atuadores na forma colocada e ndo colocada. Os resultados mostraram que para a
configuracdo ndo colocada, o controle da estrutura flexivel fica extremamente
sensivel a variacao dos parametros do sistema, indicando a necessidade de estratégias
de controle mais robustas (Souza, 1992) a fim de melhorar desempenho do
controlador. Outros estudos experimentais da dindmica e do controle de satélites
rigido-flexiveis sdo encontrados nos trabalhos de Soares et al (a), (b) (1997), Inman,
(1989), Juang (1997), Mook (1990) e Fenili (2002, 2003, 2004), onde importantes
aspectos ligados a identificacdo de parametros e a reducao de modelos sdo avaliados.
A identificagdo experimental de pardmetros pode ser utilizada como uma técnica auxiliar no
projeto do sistema de controle quando este tem severos requisitos de estabilidade e de
desempenho, pois esta identificacdo pode fazer face aos erros existentes entre o modelo
experimental ¢ o modelo real. O problema de considerar estes erros como incertezas na
planta iniciou-se quando se tentou estender os conceitos de estabilidade (Postlethwaite, et al,
1981) e desempenho (Rosenbrock, 1972) de sistemas SISO (Single Input-Single Output)

para sistemas MIMO (Multi Input- Multi Output) (Safonov, 1981). Heise et al (1990)

estudou o sistema de controle de atitude de uma estrutura espacial flexivel considerando
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incertezas com respeito a variagdo de pardmetros e a dindmica ndo modelada, onde
sdao otimizados o indice de performance do método LQG (Linear Quadratic Gaussian) ¢ a
norma H-infinito (Maciejowski, 1989). Embora o método LQG permita projetar
controladores robustos a dindmica ndo modelada, métodos para projetar controladores
capazes de lidar adequadamente com incertezas paramétricas, em particular variacao de
parametros, s6 se tornaram disponiveis a partir do desenvolvimento do conceito de valor
singular (Doyle, 1982).
Uma generalizagdo do método LQG/LTR (Linear Quadratic Gaussian/Loop Transfer
Recovery) denominado de PRLQG (Parameter Robust Linear Quadratic Gaussian) foi
proposto por Tahk e Speyer (1987), a fim de melhorar a robustez de estabilidade e reduzir a
sensibilidade do sistema a variagdes dos parametros da planta. A idéia fundamental neste
método ¢ formular a estrutura da variagdo do parametro como uma realimentacao interna,
usando o conceito de decomposi¢do de entrada-saida (Morton e McAffos, 1985), a fim de
incorporar a variagdo do parametro na representacdo do sistema na forma de espago de
estado. Esta relacdo permitiu um aumento da banda passante do controlador, embora tenha
tornado o controlador sensivel a dindmica nao modelada de alta freqiiéncia. A fim de evitar
tal sensibilidade Joshi ( 1989), incorporou uma barreira de robustez devido a dinamica nao
modelada no procedimento. Uma forma de se obter um sistema de controle que leva em
consideragao ambas as fontes de incertezas (paramétricas e ndo paramétricas) ¢ através da
utilizacdo combinada dos métodos LQG/LTR e PRLQG (Joshi, 1989). Nos trabalhos de
Souza (1992, 1994, 1997) apresenta-se uma técnica onde a sintese do controlar inicialmente
satisfaz os requisitos de desempenho associado a incerteza nao paramétrica e em seguida os

requisitos de robustez associado a incerteza paramétrica.



2 - Objetivos

O principal objetivo deste projeto € construcdo de um Simulador de Sistemas de Controle
Atitude de Satélites — SSCAS que permitird investigar experimentalmente a dindmica e o
controle de atitude de satélites artificiais com componentes rigidos e flexiveis. Dentro do
contexto da DMC/INPE este projeto visa somar esfor¢os ao aparelhamento de duas
plataformas (Figura 1), a maior com rotacdo em trés eixos € a menor com rotacdo em um
eixo (vertical), existentes no Laboratorio de Simulacao (LabSim).

Especificamente, este projeto visa equipar e instrumentalizar a plataforma com movimento
de rotacdo em torno do eixo vertical. De modo que o SSCAS serd composto de um
giroscopio, uma roda de reacdo, uma bateria, um computador, dois radios modem e a
eletronica da roda e do giroscopio, como mostra a Figura 2. Esta configuracdo de
equipamentos permitird: 1) a demonstragdo experimental de aspectos fundamentais da
dindmica de atitude de satélite rigido-flexiveis e a 2) investigacdo experimental do
desempenho de diferentes técnicas e estratégias de controle de atitude disponiveis na
literatura. Especificamente, o foco inicial deste projeto ¢ o balanceamento da plataforma do
SSCAS para que esta tenha movimento de rotagdo livre de troque. Este balanceamento ¢
obtido quando se faz coincidir o centro de gravidade da plataforma com o seu centro de
rotacdo. Para alcangar este balanceamento ¢ proposto o desenvolvimento e a aplicagdo de um
algoritmo de identificacdo de parametros para estimar a matriz de inércia € o centro de

gravidade de toda a plataforma.



Figura 1 — As duas plataformas do LabSim: a esquerda rotagdo em 3 e a direita em 1 eixo

Figura 2 - Equipamentos que compdem o SSCAS



3 - Descriciao da Plataforma e de seus Sub-Sistemas

O Simulador de Sistemas de Controle de Atitude de Satélites (SSCAS) consiste de uma
plataforma na forma de disco que ¢ suportada por um mancal a ar. Sobre esta plataforma ¢
possivel acomodar vérios componentes do sistema de controle de atitude de um satélite com
suas respectivas interfaces e ligagdes. Dentre outros equipamentos podemos citar: sensores,
atuadores, computadores, interfaces, baterias e etc. O sistema de mancal a ar permite a
plataforma com um grau de liberdade girar sem atrito em torno do seu eixo vertical (eixo z).
A montagem que se pretende construir e estudar inicialmente neste projeto contém os
seguintes sub-sistemas: uma roda de reacdo (RR) como atuador associado a um giroscopio
(GIR) como sensor, uma bateria (BAT) recarregével, um computador (PC), uma eletronica
(Ele) e dois radios modem (RM) com suas respectivas interfaces, como mostram as Figuras
3 e 4. A RR ¢ um atuador de atitude que explora a lei de conservacdo de momento angular
para aplicar torque sobre o corpo do satélite e vice versa. O GIR ¢ um sensor de atitude que
mede a velocidade angular do corpo do satélite em relagdo a um referencial inercial. Juntos,
a RR e o GIR, podem ser usados num sistema de controle em malha fechada para controlar a
velocidade angular de eixo vertical do corpo do satélite (plataforma). Para uma plataforma
com trés graus de liberdade, um possivel sistema de controle de atitude nos trés eixos ¢
conseguido triplicando o conjunto RR + GIR, embora a utilizagao de sistemas conjuntos com
trés RRs e trés GIR's facilitem a montagem. O torque aplicado pela RR sobre o corpo do
satélite tem sentido oposto ao sentido da aceleragao angular da RR. O PC ¢ usado para o
armazenamento ¢ a aquisicdo de dados, implementacdo do controle (algoritmos) e

comunicacdo. Ele faz a interface entre 0 RM, a RR e o GIR, os dois RM’s fazem a
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comunicagdo entre a plataforma e o PC, que se encontra fora da plataforma. A BAT
¢ a fonte de poténcia para todos os sistemas. A localizacdo do centro de massa (CM) do
sistema pode variar conforme a localizagdo dos componentes sobre a plataforma. Portanto, ¢
aconselhavel dispor os componentes de forma simétrica com o objetivo de facilitar o
balanceamento da plataforma. Este balanceamento visa fazer com que a plataforma se

movimente numa condi¢do mais proxima de livre de torque.

Computado Eixo Z
“«—> Giroscopio Bateria
A 4
4 Ty
\I
g/‘) — —
' Eixo Y
Radio modem Eletronica
471 Eixo X
Figura 3 — Plataforma com a disposi¢ao dos sub sistemas do SSCAS
«— Eletronica » RR
A
PC ,| RM RM ,| Bateria > GIR

Figura 4 — Plataforma com a liga¢do dos sub sistemas do SSCAS
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Uma vez obtido este balanceamento o SSACS estaria em condi¢des de testar e
investigar diferentes leis e estratégias de controle baseadas em técnicas de controle como as
citadas na introdugdo deste projeto em malha fechada. Para isso seria necessaria a
implementagdo de diferentes controladores, que por sua vez estariam baseados em diferentes
medidas de sensores, isto ¢: angulos, velocidades e aceleragdes angulares ou a combinagao
destas. Por exemplo, no caso de se obter medida de angulo através de um encoder as
velocidades e aceleracdes poderiam ser obtidas por diferenciagdo, processo que normalmente
introduz ruido no sistema, o que normalmente requer a presenga de um processo de filtragem
das medidas. Alternativamente um tacometro pode ser utilizado para se obter medida de
velocidade angular diretamente. Diferenciacdo e filtragem seriam necessarias para obter
aceleracdo neste caso. Na montagem que se pretende investigar inicialmente neste projeto
serdo usados somente uma RR e um GIR junto com os outros equipamentos como descrito

anteriormente.

4 - Equacdes de Movimento, Lei de Controle e Estimacao de Parametros

4.1 - Introducao

Uma forma muito utilizada de calcular a matriz momento de inércia da plataforma, a qual
representa a parte rigida mais o conjunto dos componentes de um satélite artificial ¢ através
da utilizacao de um modelo feito com software CAD de mecanica, neste modelo € possivel
incluir pequenos detalhes de todos os equipamentos que compdem o satélite como a
distribuicao de massa de atuadores e sensores, componentes elétricos e outros equipamentos
se necessario. Este método fornece uma estimativa relativamente precisa da matriz de inércia

da plataforma, mas tem a grande desvantagem da complexidade e dificuldade quando ¢
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preciso desenvolver modelos em 3-D, quando o conjunto de dados pode se tornar
excessivo. Alternativamente, métodos experimentais possuem a grande vantagem de nao
serem afetados pela complexidade de estruturas com um grande nimero de componentes e
que precisam ser avaliados em 3-D. Métodos experimentais como o utilizado por Stebbins e
Brown (1998), medem as forcas externas de reacdo induzidas por cargas e permitem
determinar a matriz de inércia que melhor satisfaz as equagdes de movimento no sentido dos
minimos quadrados. As dificuldades deste método estdo associadas a condugdo correta do
experimento no que diz respeito a estabelecer a localizacdo dos esforgos e das cargas
envolvidas. No simulador proposto ndo had necessidade da inducdo de cargas, pois a
plataforma opera numa condi¢ao livre de torque, e seus movimentos sdao totalmente
conhecidos (medidos), o que faz com o procedimento para estimagao experimental da matriz
de inércia seja mais simplificado. Um exemplo da estimacdo da matriz de inércia
experimentalmente onde a condicao livre de troque ¢ utilizada foi feita por Tanygin e
Williams (1997). Um procedimento para estima¢do da matriz momento de inércia baseada
no principio da conservagdo do momento angular ¢ utilizado por Lee e Wertz (2002).
Quando as inércias do satélite mudam com o tempo, uma alternativa € utilizar uma estratégia
de estimagdo em tempo real como a feita por Bergmann et al (1987). Um exemplo de um
método de estimacdo de inércias de satélites baseados em controle adaptativo foi aplicado
por Ahmed et al (1998). A estimagdo de parametros de manipuladores roboticos no espago
fazendo parte do sistema de controle foi investigada por Schéfer (2003 , 2004).
Como mencionado anteriormente, o problema a ser tratado neste projeto ¢ o balanceamento
da plataforma do SSCAS para a criagdo do ambiente livre de troque. Este balanceamento ¢
obtido quando se faz coincidir o centro de gravidade da plataforma com o seu centro de

rotacdo. Para alcancar este balanceamento ¢ necessario inicialmente obter as equagdes de
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movimento da plataforma, escrevé-las na forma adequada e aplicar um algoritmo de
identificacao de parametros (método dos minimos quadrados), para estimar a matriz de
inércia ¢ o centro de gravidade de toda a plataforma. Portanto, a metodologia que se

apresenta a seguir esta associada a este procedimento.

4.2 - Equacdes de movimento da plataforma

As equagdes de movimento da plataforma sdo deduzidas para a plataforma com
rotacdo livre nos trés eixos por servir a ambas as plataformas sendo que as equacdes
da plataforma com rotagdo apenas no eixo z sdo obtidas isolando-se os termos que
multiplicam o vetor k.

Como se pode ver na figura 5 (modelo da plataforma inercial com trés eixos de
rotacdo), o sistema de coordenadas retangular (x,y,z) € fixo a base da plataforma com
origem no centro de rotacao da plataforma. Os sistemas de coordenadas (x,y,z); > ; sao

fixos as rodas de reacdo 1, 2 e 3 com origem nos seus respectivos Centros de Massa

(CM) e alinhados com os eixos de rotacao. Os vetores ﬁl,m indicam a posi¢ao destes

centros de massa e o vetor F, a posi¢do dos elementos de massa dm, ambos com

relacdo ao sistema de coordenadas (x,),z). Os vetores }))1,2,3 indicam a posicao dos
elementos de massa dm com relacdo aos respectivos sistemas de coordenadas
(x,y,z);23 - A velocidade angular absoluta do sistema de coordenadas (x,y,z) €

chamado por W e as velocidades angulares dos sistemas de coordenadas (x,y,z); 3

com relacdo ao sistema de coordenadas (x,y,z) por %1, %2 e %)3. Alpha pode ser
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entendido como um pardmetro de projeto, parte de um estudo sobre estratégia

de controle, porém, no decorrer deste trabalho consideraremos alpha=90°.

Figura 5 — Modelo da plataforma inercial

As equagdes de movimento da plataforma sao formadas por trés subpartes: 1) Quantidade de
movimento angular da base da plataforma que contém os componentes elétricos e eletronicos

onde o sistema de coordenadas (x,y,z) ¢ fixo, 2) quantidade de movimento angular das rodas
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de reacdo onde os sistemas de coordenadas (x,),z);.; sdo fixos e 3) equagdes
cinematicas que relacionam as velocidades de rotagao do sistema de coordenadas (x,y,z) com
a atitude da plataforma no sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z)r fixo a Terra, cuja
origem ¢ comum a origem do sistema de coordenadas (x,y,z).
Iniciaremos com o desenvolvimento das equagdes que descrevem a dinamica da base da
plataforma. Sabendo-se que a esta nao translada com relagdo ao sistema de coordenadas

inercial, basta equacionarmos seu momento angular dado por:
# = [ (FxPydm

Onde v’ ¢é a velocidade absoluta de cada elemento de massa dm.

Integrando os dﬁ da base separadamente das rodas de reacdo tem-se:

ﬁ: j(fxg)deri I(Exg)dm

Base i=1 Roda
A velocidade absoluta dos elementos de massa na base é: 8 = I/]f; x ;) ; € a velocidade absoluta
o BB BB, pois rota
dos elementos de massa nas rodas é: V=W xR, +w, x p, , pois rotacionam em torno de seus

proprios eixos € também em torno do sistema de coordenadas inercial. Substituindo-as na

equagao acima obtém-se:

ﬁz Iﬁx(Vﬁxﬁ)dm+i J‘/gix(lfgxlgi+vgix,gi)dm

Base i=1 Roda

b= ji?x(vgx?)dm+z3“ [ 5x(h,x pydm

Base+ i=1 Roda

(RN
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Observa-se, a partir deste desenvolvimento, que o momento angular total da

plataforma ¢ a soma do momento angular do conjunto base e¢ rodas de reagdo com

velocidade angular Vymais o momento angular das rodas de reacdo em torno de seus

proprios eixos com velocidade angular %i relativa ao sistema (x,y,z).
Os vetores posicao Fe ,5 funcdes da posi¢do x, y e z, e 0s vetores I/lt; e W fungdes do
i s s i

tempo, sdo dados por:

P=xi+yj+zk

Substituindo-se estas equacdes dentro das integrais dos momentos angulares obtém-se:

gx(VVxE) = [(y2 +zz)p—xy.q—xz.r]zp+[—yx.p+(x2 +Zz)q—yz.rl;')+
+[—Zx.p—zy.q+(x2 +y)r

Bl. x(vBl. x,gl.) = [(y2 +z7)w, — XYW, —XZW, ]zb; + [—yx.wx +(x? +22)wy —yz.wZ];']l. +

+ [— zxw, —zy.w, +(x’ +y2)Wz]£,~

As integrais dos termos da posi¢do definem os momentos e produtos de inércia descritos

abaixo:
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Caso a origem do sistema de coordenadas esteja sobre o C.M. do corpo, os produtos
de inércia se anulam simplificando as equagdes de movimento, isto acontece para as rodas de
rea¢do, mas ndo para a base da plataforma. Outra simplificagdo decorre de que a velocidade
de rotacao das rodas de reacdo com relacdo ao sistema de coordenadas (x,y,z) se da em uma
direcdo constante no tempo.

Com isto tem-se:
);}:([ p+l_qg+1 r);')+(l p+l qg+1 r)]H+(I p+1l_qg+1 r)/t'
XX xy Xz X » vz zx zy zz
};,1 :[xxwx%-l) :IIWI;I)
ﬁZ :[xxwxlg :IZWZZ[Z

}’33 =IZZWZ£3 = 13W3]“?3

O momento angular se conserva em um sistema de corpos em que ndo existam torques
externos agindo. Caso existam, o teorema de Euler mostra que estes torques equivalem a

derivada temporal do momento angular, que é desenvolvida a seguir:

BR SR

Onde l?l e i% sdo dados por:

i=1

R port o1 80+ (1 gl g1 B+ (1. per 1 g1 8k +
+(1xxp+1xyq+1xzr)i&+(lyxp+lyyq+1yzr)J&+ (szp+12yq+fzzr)§l=

p p
(L Bt T e T T+ (1, et I, e I 8 +(1, et I o I QK +
+(1xxp+1xyq+Ixzr)(Vﬁx?)+(1yxp+Iyyq+Iyzr)(Vgx}?)+(lzxp+Izyq+lzzr)(v5xf) =
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=1 gt Ixyq&+ Ixzz&zp+ (Iyxﬁyr Iyyq&+ Iyz&;)-i- (1., gt Izyq&+ IZZ/&}E+
+ I/gx [(Ixxp +1xyq +Ixzr)?+ (Iyxp +Iyyq +Iyzr)}?+ .p +Izyq +Izzr)lg]

/§L=(%, +V5X}l)

3
Z%:Iﬂ&g"'llwl%"'lz‘&ﬁg +12W2£82L+I3“8§£3 +13W3/§3L:
i=1
:]1‘&5+]1W1[(V;+V81)XE]+]2‘&55 +]2W2[(VV+V82)X5]+13“8§)‘:}3 +]3W3|_(VE+V83)X£}3J:

:11“841&1)+11W1(VEXE)+12‘8§5 +12W2(%X2)+13‘&§£}3 +13W3(VVX;3):

= 111&5 +[2v8§zp+ 13\&&; +Vj1;x(11wlztl) +12wzzp+ [3w3l§;)

S-S P{SH)

Note que a derivada £ ndo ¢ calculada em nenhum dos termos acima pois os sistemas de

coordenadas sdo fixos nos corpos e / ¢ funcdo somente da posi¢do. Sendo, a plataforma,

considerada corpo rigido: }&: 0.

Aplicando o teorema de Euler tem-se as equacdes de movimento da plataforma:

Fo &
ih By = S, + ke 3o B, W(zfj

Todos os termos equagdo acima devem estar na mesma base ortonormal, neste caso escolhe-
PP . . T
se(1, j,k) referente ao sistema de coordenadas (x,y,z). Para isso, basta fazer as substituigoes

indicadas abaixo:
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—_

£ =|B|-sin(@)r +sin(g) cos(8) j +cos(g) cos(O)k |

Onde ¢, 8 e y sdo os angulos de Euler que indicam a atitude do sistema de coordenadas

(x,y,z) com relagdo ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z)r.

Para as rodas de reagdo /, 2, e 3 as equagdes de movimento sdo dadas pela aplicagdao do
teorema de Euler considerando o momento angular que estas t€ém em torno de seu eixo de
rotacdo cuja velocidade angular ¢ dada pela soma da velocidade angular relativa a base da

plataforma %i mais a componente de velocidade angular absoluta da base da plataforma em

relacdo ao eixo de rotagdo da roda de reagdo. Portanto, o0 momento angular das rodas de
reacdo em torno de seus eixos de rotagao €:
P P
O =1,(w + r/J[;)’ll :II[WI +p]
P p
0, =1,(w, +V§)'lz :[2[W2 +Q]
P
O, =1, (w, +V5)’£3 213[""3 +r]
Cujas derivadas temporais fornecem as equagdes de movimento para as rodas:
&=1&+K=T,
ég =1, [1&3 + Beos(a) + aﬁsin(a)] =T,
ég =1 [“85 + ’8}: T,

Os torques 7', 7> e T3 sdo internos a plataforma, por isso, ndo alteram a momento angular

total ﬁ .

O ultimo conjunto de equacdes necessarias sao as que descrevem a atitude da plataforma

inercial com relacdo ao sistema de coordenadas inercial (X,Y,Z)7. Uma seqiiéncia possivel € a
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3-2-1 dos angulos de Euler na qual a matriz de rotagdo com os co-senos diretores
que faz a transformagao dos vetores do sistema inercial para o sistema da base da plataforma
(x,y,z) € dado por:

cos(@) cos(y) cos(@) sin(y) —sin(@)
R = sin(¢@) sin(@) cos(y) —cos(@) sin(y) sin(¢)sin() sin(y ) + cos(¢@) cos(y)  sin(@) cos(H)
cos(¢) sin(@) cos(y) +sin(¢@) sin(y)  cos(@) sin(d) sin(y ) —sin(@) cos(y) cos(g) cos(H)

Desta forma, as equacdes cinemadticas para a seqiiéncia de Euler que descrevem a atitude da

plataforma sdo:

= p +tan(0)|g sin(@) + r cos(p)]
&= g cos(¢) — rsin(g)

1 .
phe= ———[gsin(¢) +r cos(9)]
cos(6)
Todas as equagdes necessarias foram desenvolvidas, agora, reorganizando-as com os

termos derivadas de 1° ordem a esquerda e os de ordem zero a direita tem-se o

sistema de equacdes na forma matricial:

I, I, I. 0 0 0 I, 0 O0]f&
I, I, I, 0 0 0 0 I, 0| &
I, I, I. 0 0 0 0 0 I,||&
0 0 0 1 0 0 0 0 O0flg
0 0 0 0 1 0 0 0 O0f&=
0 0 0 0 0 1 0 0 0l
1 0 0 0 0 0 1 0 O &
0 1 0 000 0 1 0]
0 0 1 00 0 0 0 1]|)\&
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(1, = 1)) +1,(pr) =1 (pg) + 1.(* =¢*) + L, (w,r) +
— I;(w,q) + mgr, cos(9) cos(6) — mgr, sin(¢) cos(0)
(.= 1) pr)+1,.(p)—1,(qr)+1.(p* =r*) = L,(wr) +
+ I,(w; p) — mgr. cos(¢) cos(8) — mgr, sin(0)
(I~ 1) p9)+1.(qr) =1, (pr)+1,(q" = p*)+ 1, (wq)+
—I,(w,p) + mgr, sin(p) cos(0) + mgr, sin(0)

p +tan(0)|gsin(¢) + rcos(p)]

g cos(@) —rsin(g)

L [gsin) + reos(@)]

cos(6)

L:JN |u§ﬂ NN |I\)’ﬂ »—‘N |»—"ﬂ

Este sistema colocado na forma compacta fica:

(M= {70}

Que, apo6s a inversao da matriz M, finalmente resulta num sistema que pode ser integrado por

métodos usuais como o Runge Kuta com a atribui¢do dos valores iniciais tais como angulos

(entrada degrau), velocidades (entrada impulso) ou ambas:

=[] {r o0}

{Xo}:{po o o Py Oy Wy W, Wy Wso}T
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4.3 — Sistema de Controle de Atitude

O sistema de equagdes obtido nao ¢ linear, como o método de controle empregado ¢ para
sistemas lineares invariantes no tempo (LTI), faz-se necessario linearizad-lo adotando a

hipoétese de pequenas perturbacdes. Também ¢ satisfatorio, neste caso, considerar a hipdtese

de P = 5 . Da 1* hipotese conclui-se que produtos de duas velocidades sdo despreziveis se

cg
comparados com outros termos, sin(angulo)=0 e cos(angulo)=1; da 2* hipdtese conclui-se

que os produtos de inércia se anulam. Com a aplicacao destas hipoteses, tem-se o sistema:

Ixx}ga_lll& :O
Iyyq&+12\&3 =0
I 8+ 1,8 =0

=P

As trés ultimas equagdes sdo inseridas nas trés primeiras para que se possa ter um sistema
totalmente estado controlavel que sera visto mais adiante no decorrer deste trabalho.

Assim, se obtém o seguinte sistema:
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(Ixx _11)&: _Tl
(!, —1,)¢=-T,
(.. — 1) T,

#=p

&= q
ww=r
Que organizado na nota¢ao matricial fica:
1
B B 0
A o000 0 0lfp) |1 1a
& [0 000 0 0|g 0o - 11
& (0000 0 Ofr 2w
= -+
#1100 0 0 0flg 0 0
& 0100 0 0|0 0 0
0 0
Representando-o na forma compacta tem-se:
V& =[] )+ [B]u)
Cujo diagrama de blocos ¢ mostrado na figura 6.
Z_ L B J. >
X
A |«

Figura 6 — Sistema em malha aberta
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O método de projeto aplicado ao sistema ¢ o chamado Alocagdo de Pdlos. Assume-
se inicialmente que todos os estados estdo disponiveis para realimentacdo. Neste método o
projetista aloca os polos do sistema em malha fechada de modo que atinja os requisitos de

projeto fazendo o vetor de entrada {u} proporcional aos estados. Métodos de projeto com

base em requisitos no dominio do tempo ou da freqiiéncia para sistemas cujo sinal de entrada
¢ uma grandeza vetorial (sistemas MIMO), como neste caso, sdo matematicamente mais
complicados estando além dos objetivos deste trabalho. Portanto, a selecdo dos polos sera
feita analisando as caracteristicas de resposta do sistema por diferentes simulacdes
computacionais e escolhendo aqueles que resultarem na melhor performance baseada nos
critérios de porcentagem de overshoot, tempo de estabelecimento (2% ou 5%), ganhos de
realimentacao ¢ saturacao da agao das rodas de reacao.

Primeiramente, para ser possivel alocar os polos arbitrariamente, a condi¢cdo necessaria e
suficiente ¢ o sistema ser Completamente Estado Controlavel. Para isso, num sistema de n
estados (n=6 no sistema em questdo) devem haver n colunas linearmente independentes na

matriz de controlabilidade dada por:
[Co]=|B 4B X 4"'B]
Neste caso temos a matriz [Co]6x18 :
[Col=|B 4B 4°B 4B 4'B 4°B|
Satisfeita esta condig¢do (plataforma inercial ¢ totalmente estado controlavel), escolhe-se o

vetor de controle:

uf=-{K}x]

Onde, no caso da plataforma inercial, [K]| com dimensdes 3x6 (6 estados e 3 entradas) é

genericamente:
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kn k12 k13 k14 k15
[K]: k21 kzz k23 k24 k25
k31 ksz k33 k34 kss

A substituicdo da matriz de ganhos na equagdo do sistema {A&}=

D=4 - 8K}

Cujo diagrama de blocos ¢ mostrado na figura 7.

A 4
o)
—_—

b

16

=
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36

[4)(x }+[BJu} fornece:

-K

A

A

Figura 7 — Sistema em malha fechada

A determinagdo da matriz de ganhos de realimentagao [K ], que faz os autovalores (pdlos) de

[A -BK ] serem arbitrariamente p;, p;, ..., ps , s€ faz seguindo os passos a seguir:

Passo I: Reescrever o sistema explicitando as entradas 7;,7>¢ T3 :
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0 000 0 0 1_1[ [0 [T ] O]
000000 Yo | K -1 k,, <1)
{X&}:o 0000 o{X}_ R S s
100000 o K o |k 0
010000 o |k o |k 0
00100 0 o L. o Lkl | o

Passo 2: Considerando apenas uma entrada por vez (fazendo 7/=0 para as outras duas
entradas), determinar as equagdes caracteristicas dos sistemas:

s —A+K,B|=0

|s] — A+ K,B,|=0

|s] — A+ K,B;|=0
Neste caso obtém-se:

5% —0.8584368894(k,,s>)—0.8584368894(k,,s*) =0

5% —0.8581422251(k,,5° ) —0.8581422251(k o5*) = 0

s —0.4700776756(kyys°)—0.4700776756(k,ss*) = 0
Passo 3: Substituir os polos nas equagdes caracteristicas acima observando que, neste caso,
ha dois pardmetros k a determinar por equacdo, assim, deve-se substituir dois pélos por
equacdo no intuito de se formar um sistema de equagoes lineares. Observar também que pdlo
complexo e seu conjugado devem ser raizes da mesma equagdo caracteristica, e polos reais

(raizes de uma mesma eq. caracteristica) devem ser distintos. Com isso, surgem algumas

restricdes na escolha dos polos para atender estas restri¢des.
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0.8584368894(k,, p,)+0.8584368894(k,,) = (p,)’
0.8584368894(k,, p,)+0.8584368894(k,,) = (p,)’

0.8581422251(k,, p; ) +0.8581422251(k,s) = (ps)’
0.8581422251(k,, p, ) +0.8581422251(k,.) = (p, )’

0.4700776756(k,, ps)+0.4700776756(ky, ) = (ps)°
0.4700776756(k,, p,)+0.4700776756(k, ) = (p, )’

Passo 4: Obtém-se a matriz de ganhos de realimentacio [K| resolvendo os sistemas de

equacdes obtidos no passo 3. No caso da plataforma inercial temos genericamente:

k, 0 0 k, O O

[K]={ 0 k, 0 0 ky 0

0 0 ky 0 0 ky

Onde os elementos desta matriz sdo fungdes dos polos escolhidos.
A selecdo dos pdlos para o sistema de malha fechada ¢ um compromisso entre velocidade de
resposta e intensidade da acdo de controle (quanto mais a esquerda se aloca os pdlos no
plano complexo, mais intensa ¢ a agdo de controle). Além disso, esta metodologia ndo
previne contra saturacdo dos atuadores (rodas de reagdo) cuja velocidade de rotacdo ndo ¢
infinita, por isso a interatividade entre simulagdo computacional e selecdo dos podlos €
importante no projeto do controlador.
O procedimento de alocagdo de pdlos descrito acima considera que todos os estados estdo
disponiveis para realimentacdo, porém, na pratica isto ndo acontece. As velocidades p, ¢,

sdo mensuradas diretamente na plataforma inercial mas os angulos de Euler ¢, 8 e w nao.

Uma forma de se resolver este problema ¢ através do projeto de um observador de estados.
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Para isto, considere o sistema de equagdes formado pela equacdo dindmica mais

equagao de saida e a equacao do observador de estados.

U = [+ (B
i=[clxj

= [} [8]u}+ ][N (x)- ()

Onde {)N( } ¢ o vetor de estados estimados.

O diagrama de blocos do sistema com observador de estados ¢ mostrado na figura 8.

o B [
A |
y
u
K |« =
» B X J' r(j—y>®<—
A
A e
L |

Figura 8 — Sistema em malha fechada com observador de estados

Subtraindo-se a equacao dos estados estimados da equagdo dindmica dos estados obtém-se:

(8- [4- Lc](x)- (%)

Define-se a diferenga entre os vetores de estados como vetor erro. Entdo tem-se a equacgao:

@=[4-LCle}
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O projeto do observador ¢ também um problema de alocagdo de polos mas, antes de
tudo, para que se possa alocar os polos de [A—LC] arbitrariamente deve-se verificar se o

sistema € completamente estado observavel. Esta condicdo impde que existam n (n=6

estados) colunas linearmente independentes na matriz de observabilidade dada por:

C
o
M

_CA " -

0]-

Para a plataforma inercial com rotacdo nos trés eixos existe apenas uma coluna linearmente
independente na matriz de observabilidade, ou seja, apenas um autovalor de [A —LC] pode
ser alocado arbitrariamente e os outros cinco equivalem a zero. Esta condi¢do ¢ insuficiente
para que se possa fazer o vetor erro se anular em qualquer condi¢do inicial de {X } e {)N( }

(um observador de estados de ordem reduzida também ndo ¢ possivel pois todos os auto
valores da matriz dos coeficientes na equagdo reduzida do erro sdo zero), sendo assim, serd
considerado que os angulos de Euler também sdo fornecidos para realimentacio no sistema.

Caso a condi¢do de estados completamente observaveis fosse satisfeita, um dos métodos

para a determinagao de [L] ¢ indicado pelos passos abaixo:

Passo I: Determinar os coeficientes a; a; ..., a, do polindmio caracteristico da matriz [A] :
-1
‘S]—A‘ =s"+a;s" +..4+a, s+a,

Passo 2: Determinar a matriz de transformagao [Q] que converte o sistema de equagdes no

espaco de estados para sua forma canonica observavel.

lol=(1io)”

Sendo [0] a matriz de observabilidade e [J] dada por:
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a,, a,, K a 1]
a,, a,; K 1 0
V=l M M 0 M M
a, K 0 0
! 0 K 0 0]

Passo 3: Escrever a equacgdo caracteristica do sistema com os polos desejados e expandi-la:
(s—p)s—-p)K(G-p)=s"+a,s"" +a,s"*+K +a, s+a,

Passo 4: Obtém-se a matriz de ganhos [L] realizando a seguinte operagao:

an_an

a,, —a,.
-lof -]

a, —a,

Os autovalores da matriz [4—LC] determinam o comportamento dindmico do vetor erro.
Assim, se os autovalores sdo negativos o erro tendera a zero para qualquer condigdo de {X }
e {)N( }, portanto {)N( } tendera & {X}.

E desejavel que a resposta dindmica do erro seja de duas & cinco vezes mais rapida que a

resposta da plataforma em malha fechada, por isto, escolhe-se autovalores da matriz

[A -LC ] que estejam a esquerda (no plano complexo) dos autovalores de [A] , determina-se
diversas matrizes [L] e escolhe-se a mais adequada pela andlise geral de simulacdes

computacionais do sistema.
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4.4 — Método dos Minimos Quadrados

As equagdes de movimento derivadas no item anterior estdo na sua forma geral e podem ser
aplicadas para diferentes configuragdes do SCA, isto €, os tipos de atuadores, sensores €
conseqiientemente a estratégia de controle a ser investigada. O movimento de rotagao da
plataforma ¢ controlado por comandos que sdo enviados as rodas de reagdo, as quais pelo
principio de conservacdo de momento angular causam a aceleracdo da plataforma, cujos
valores sao medidos pelos giroscopios. Também estd presente nas equagdes de movimento
de rotacdo da plataforma a influéncia do Unico torque externo que ¢ devido a acao da
gravidade, e desta forma a localizacdo do centro de gravidade pode ser identificado junto
com o processo de identificagdo da matriz de inércia da plataforma. A técnica de
identificacao empregada utiliza as equacdes de movimento na sua forma matricial linear com
relagdo aos parametros de inércia e o termo da gravidade. Assim, o problema de
identificacao pode ser resolvido aplicando-se um algoritmo baseado no método dos minimos
quadrados na sua forma de regressdao (Tanygin e Williams, 1997). A forma padrao para o

problema linear dos minimos quadrado ¢ dada por

l4lix}={T}+e

onde {7} ¢ um vetor de medidas livre de ruido, € ¢ um vetor de ruido, {X} contém os
parametros que se deseja identificar e a matriz [4A] contém parametros e variaveis
conhecidas sem ruido (Lawson e Hanson, 1974).

Para o caso em questdo admite-se que o ruido ndo esta presente as equagdes de movimento
obtidas anteriormente e estas sdo re-escritas na forma matricial [4]{X}={T}, onde a matriz

[A] contém nos seus elementos informagdes, as quais podem ser medias de angulos e/ou de
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velocidades angulares, esta matriz € portanto funcao dos tipos de sensores utilizados
no experimento. O vetor {X} consiste dos parametros a serem identificados, no caso os
elementos da matriz de inércia e os termos que dao a localizagcdo da posi¢ao do centro de
gravidade da plataforma. Os elementos da matriz {7} além de conter termos associados as
medidas dos sensores também possuem os termos da matriz de inércia das rodas de reagao,
portanto totalmente conhecida.

Usando a notagdo em que a matriz [A K] e {T K} representam os valores de [4] e {T} no

instante (ou passo) k, podemos escrever as matrizes:

4, T,

_ A _ T
[AK]: 1\2/[ {TK}: Ii/l
Ay | Ty

Desta forma a estimag@o de {X} no tempo t = ti, baseada nos minimos quadrados ¢ dada por
{XK}: [AK] {TK}

onde [A X ] ¢ a matriz pseudo-inversa de [4] dada por

[A_K ] = ([A_K ]T [A_K ])1 [ZK ]T
e deve minimizar
[ 45 X =T |

Embora o processo de identificacdo baseado nos minimos quadrados seja relativamente
simples, ¢ importante verificar os efeitos dos erros numéricos introduzidos ao se encontrar a

. * , . , r
matriz [4] . Além disso, o nimero de pontos processados para se obter bons resultados ¢

muito grande o que em geral dificulta o célculo da pesudo-invesa.
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Uma forma de evitar o calculo da matriz pseudo-inversa € utilizar a forma recursiva
do método dos minimos quadrados (Astrom e Wittenmark, 1995). A principal diferenga do
algoritmo anterior ¢ que o valor estimado para {X} no tempo (passo) t (k) ¢ feito com

medidas obtidas no tempo t(k-1), para isso seja:

CAREITA AT Y ERI Y

o que implica que a cada passo, a matriz [Px] pode ser atualizada com as informagdes das
matrizes obtidas no passo k-1. Assim, dado valores iniciais para [Py] e {Xo} estimados, o

método dos minimos quadrados estima {X} satisfazendo as seguintes equacdes recursivas:

{XK }: {XKA }"‘ [LK ]({TK }_ [AK ]{XK—l })

[LK ] = [PK ][AK ] = [PKfl ][AK ]T ([I] + [AK ][PKA ][AK ]T )_1
[P ]=(1]-Li T4 NP ]

Observa-se, portanto, que a estimativa de {Xi} ¢ obtida adicionando uma correcdo a
estimativa feita anteriormente no passo (k-1). O termo de corre¢do ¢ proporcional a diferenga

entre o valor medido {7} e as medidas baseadas na estimativa dos parametros feita no passo
anterior, dado por [A X ]{)A( K1 }
As componentes do vetor {Lyx} sdo fatores de peso (ganhos) que nos informa como a

corregdo e a estimativa anterior devem ser combinadas. A matriz [Px] s6 € definida quando
. — T |— y ~ . . . . .
a matriz |4, | |4 | € ndo singular, para evitar singularidades o processo recursivo deve ser

iniciado com uma matriz [Py] positiva definida grande.
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A reorganizac¢do do sistema de equacdes ndo linearizadas isolando-se os parametros
de inércia e torque externo fornece as matrizes [4x] e vetores {7k} para a plataforma inercial

mostrados abaixo:

& P’ ~ Pillk
— T4k & Pk
Iedg — Pk &
& — 1Dy B +1id pKz _QKz
QKZ - er K — Pl & + 1Py
K+ Pedx er _pKz B — ik
0 cos@,)cos@,) —sin@,)cos@,)
—cos@, )cos@y) 0 —sin@,)
| sin(d,)cos@) sin@,) 0 |

—1,08)  + L, (wy) g e = L,(W5) g
{TK} =9 —L08&) — L (W) 1 + L;(wy) g Py
= L&) +L,(W) g qx — 1,(w,) Dk

5 - Simulacgoes e Resultados

O sistema simulado ¢ aquele obtido no item 4.2 com o sistema de controle obtido
pelo método descrito no item 4.3, a este ¢ aplicado o método de integragdo (para
sistemas com valores iniciais) Runge Kuta de 4* ordem com passo variavel de acordo

com estimag¢do do erro de ordem maior igual a 5 (RK45).
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Sistema de equacdes nao lineares com sistema de controle implementado:

(&) [1. I, 1. 0 0 0 1, 0 0T
&l |1, 1, I, 000 0 I, 0
& |1 I, 1. 0000 0 I
& 1o 0 01000 0 O
=lo 0 0 0100 0 0f =
wl [0 0 0 001 0 0 0
| [1 0 0 000 1 0 0
| |0 1 0 000O0 1 0
& [0 0 1 0000 0 1]

(L = LG + 1, (pr) =1 (pg) + 1.(+* = q*) + L (wyr) +
— I,(wyq) + mgr, cos(p) cos(6) — mgr, sin(g) cos(0)
(L. = L) pr) +1,.(pq) — L, (qr) + 1 .(p* =r*) = [, (wr) +
+1(w;p) — mgr, cos(@) cos(0) — mgr. sin(0)
(L~ 1,)(p9) +1.(g") = 1.(pr)+ 1,(¢" = p*) + I,(wq) +
—I,(w,p) + mgr, sin(¢) cos(0) + mgr, sin(0)

p+ tan(@)[q sin(@) + rcos(¢)]
* < g cos(@) — rsin(¢)

ﬁ@[qsm@)wcos@)]

-1
I_(kl P +k,q+kar+k g+ ki 0+ k)

1

-1
]_(k21p + kg + byt + ki + Ky 0 + ko)

2

-1
]_ (k3 D+ ksoq + kst + ks @ + ey 0 + ks y)

L 3
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Dados de inércia da plataforma inercial, torque externo e inércias das rodas de reacdo em

unidades do sistema internacional:

I, =1.1667
1, =1.1671 I, =1,=1,=1.792x10"
I, =2.1291 mgr. =0.0101

I, =0.0107 mgr, =0.0323

1., =-0.0185 mgr, =0.7630

I, =0.0159

yz

Pdlos de malha aberta ( |sl - A| = (0 ) para o sistema linearizado e simplificado:

p={0 0 0 0 0 0}

Este resultado mostra que o sistema ¢ marginalmente estavel, também, ndo ha movimento

sem acdo das rodas de reagdo, efeito das simplificagdes aplicadas e principalmente pela
consideracdo Eg = 5 .

Po6los de malha fechada selecionados para alocagao:

P, =1-05+i —05-i —03+i —03-i —-02+i —02-i}
P, ={-2+03i -2-03i -2.25+03i —225-03i —2.5+0.3i —2.5-0.3i}
pi={-4 -4 —425 —425 -45 -45}

O 1° e 3° conjunto de pdlos foram escolhidos para salientar o comportamento indesejavel do
sistema no quais os autovalores caminham para posi¢des extremas. O 1°, préximo ao eixo
imagindrio, mostrard pouco amortecimento e muita oscilagdo enquanto que o 3°, longe do
eixo imagindrio, mostrara grande fator de amortecimento e pouca (ou nenhuma) oscilagdo. O
2° conjunto de pdlos foi selecionado por ser um forte candidato aos polos do sistema em

malha fechada como sera visto logo adiante neste trabalho.
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Matrizes dos ganhos de realimentacdo obtidas alocando-se os poélos p; , p2 , p3

respectivamente:
—0.4660 0 0 ~1.2115 0 0
[kl =| o ~0.6992 0 0 -1.2702 0
0 0 ~2.1273 0 0  —2.6591
~5.8245 0 0 ~7.3855 0 0
[k, =] o0 —5.2439 0 0 —6.0042 0
0 0 ~8.5092 0 0 ~8.7007
~9.9017 0 0 ~20.9683 0 0
K], =] o ~10.1964 0 0 —22.2865 0
0 0 ~17.5503 0 0 ~36.1642

Simulagdes a seguir com a alocacdo dos trés conjuntos de pélos mostram o comportamento
do sistema com realimentacdo total de estados. Nestes graficos observa-se o resultado
indesejavel do pouco amortecimento e grande oscilagdo na resposta dindmica de todos os
estados para a simulagdo do 1° conjunto de po6los que ndo se estabelece nos 20s transcorridos
(apesar dos ganhos de realimentacdo relativamente baixos). Observa-se também para a
simulagdo do sistema com autovalores dados pelo 3° conjunto de pélos que, apesar do rapido
tempo de estabelecimento e nenhum overshoot, a forte resposta dindmica para as velocidades
de rotacdo da plataforma (atingindo 75 deg/s em yaw) e rodas de reagdo (atingindo 15000
rpm sendo que a maioria destes atuadores saturam antes de 1000rpm), resultado dos altos
valores de ganhos de realimentagdo, sdo indesejaveis. As simulagdes para o 2° conjunto de
po6los mostram o tempo de estabelecimento menor que 4s, a porcentagem de overshoot muito
pequena para todos os estados, velocidade de rotacdo dos atuadores em niveis aceitaveis € o

modulo dos ganhos de realimentagcdo menores que 10, o que faz deste sistema satisfatorio
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para seus propositos e [K], eleita a matriz dos ganhos de realimentacdo do sistema
de controle de atitude.
Os graficos de torque mostram que apds o estabelecimento o valor nominal dos torques
aplicados pelas rodas de reacdao equivalem aos torques externos (exceto para a roda 3 pois a
referéncia do sistema sdo angulos de Euler iguais a zero, com w =0 o brago da forga
gravitacional se anula), também ajudam a explicar porque a as rodas de reacao tem
aceleragdo praticamente constante apos o estabelecimento dos estados.

Condig¢des iniciais para os estados:

{Xo}:{o Migo 0 “0%e0 gy T30 gp 0 0 O}T

Simulacao nao linear p x t

35

30

25

20

-
(¢}

-
o

velocidade (deg/s)

-10
0
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Simulacao nao linear q x t
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Simulacao nao linear phi x
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Simulacao nao linear psi x t

(bap) ojnbue

Simulacao nao linear w1 x t
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Simulacao nao linear w2 x t
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Simulacao nao linear T1 x t
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Simulacao nao linear T3 x t
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A estimagdo de parametros pelo método da regressdao por minimos quadrados
tomando-se a medida da matriz [4k] e do vetor {7k} 20, 10, 7, 5, 4 e 3 vezes para uma
simulacao de 20s, fornece os seguintes parametros do sistema e seus respectivos erros

com relacdo aos parametros reais:

N° Medidas 20 10 7 5 4 R)
y 1.1665 1.1666 1.1666 1.1664 1.167 -3.134
I, 1.1681 1.1695 1.1686 1.1649 1.1667 -8.4305
y 2.1295 2.1292 2.1292 2.1289 2.129 2.0531
I, 0.0098343 | 0.010686 0.010854 0.010265 0.012292 0.14886
I, 0.016812 0.016554 0.016213 0.015537 0.015633 | -0.58618
I, -0.018679 | -0.018452 | -0.018476 | -0.018222 | -0.018067 | -0.11682
mgry 0.010133 0.010113 0.010102 0.010109 0.010099 | 0.015778
mgr, 0.032319 0.032311 0.032298 0.032309 0.032297 | 0.040902
mgr, 0.76187 0.76293 0.76231 0.76707 0.76233 4.7281
Erro I 0.00021283 | 7.749e-005 | 8.1393e-5 | 0.00025683 | 0.0002957 4.3007
Erro 1y 0.001016 | 0.0023714 | 0.001483 | 0.0022174 | 0.00042691 | 9.5976
Erro I, 0.00036696 | 0.00014235 | 7.3107e-5 | 0.00017583 | 9.7872e-5 | 0.076038
Erro 1,y 0.00086572 | 1.4029¢-5 |0.00015386 | 0.0004349 | 0.001592 0.13816
Erro I, 0.00091155 | 0.00065384 | 0.00031343 | 0.00036269 | 0.00026745 | 0.60208
Erro I, 0.00017878 | 4.8395¢-5 | 2.4408e-5 | 0.00027813 | 0.00043314 | 0.098317
Erro mgry 3.2726e-5 | 1.2905e-5 | 1.6989e-6 | 8.9405¢-6 | 9.0612e-7 | 0.0056778
Erro mgr, 1.9404e-5 | 1.0666e-5 | 2.3561le-6 | 9.0951e-6 3.088e-6 | 0.0086024
Erro mgr, 0.0011303 | 6.8197e-5 | 0.00069486 | 0.0040721 | 0.00066879 | 3.9651
Erro mgr, 1.9404e-5 | 1.0666e-5 | 2.3561le-6 | 9.0951e-6 | 0.0002957 4.3007
Erro mgr, 0.0011303 | 6.8197e-5 |0.00069486 | 0.0040721 | 0.00042691 | 9.5976
Erro médio 0.058442 0.180 0.203586 0.020906 0.110506 | 3.632286
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Estes dados mostram que a estimacdo dos pardmetros pelo método da
regressdo ¢ bem precisa para tomadas de medidas maiores que cinco, porém,
aumentando-se o nimero de tomadas de medidas o erro ndo necessariamente diminui,
mostrando certa instabilidade do método, conseqiliéncia do calculo da pseudo-inversa
que pode conter grandes erros caso [4]x contenha muitos elementos de mddulo
relativamente proximos de zeros.

A estimagdo de pardmetros através do método dos minimos quadrados recursivo
tomando-se medidas a cada 5 passos no tempo num intervalo de simulagao de 20s
totalizando 36 iteragdes (lembrando que a duragdo de cada passo ¢ regido pela
estimacdo dos erros de 5° ordem ou maior no Runge Kuta) e
{)? }0 ={l 1 1.0 0 0 0 0 0} fornece os graficos a seguir. Nestes graficos
observa-se que, apesar de serem necessdrias um numero relativamente grande de
iteragOes para se obter estimativas acuradas, o método ¢ estavel (ou seja, o erro tende
sempre a diminuir) mostrando que o método de minimos quadrados recursivo para

estimacao de parametros ¢ mais confidvel que o da regressao.
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Mimimos quadrados recursivo
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x 10° Mimimos quadrados recursivo

-+ - T T = - T T [ T T [ T T - __ T
| | | | | | | | -«- mgRx
| | | | | | | |
I I I I I I I I - mgRy
L R A e R S (PO, )
| | | | | | | |
| | | | | | | | |
3b-d4----- # 77777 ‘Q-UJ‘ ************* e —————1 —— - 3
1 oTesp - R TR :
I I l‘n- S Rk S Rt + : + + + : + + + :
2b - bemne- 0761 oo 1 R ]
| | | |
o arss) A
T 1--1---- o= Il ! ! |
= l ol ettt S B B
8 I I 5 I 10 I 15 I 20
a &, | P e B — ek e— e —
g 0——1?00“ ‘ ‘ ‘ ..,..J._.‘b.L..,u..,T._.ULl...‘L;.J._,..LJ‘L..‘,J._.LJ‘.,..L..,.,J.‘LL.LH.,,
=< | | | | | | | | |
| | | | | | | | |
S I 0.04p===== ——— T ———— = — — —
5 qb-do--__ IR | I I I i I | I
s | I I I | | | | |
: ‘.. @ @@ :.Q..... ..... ‘p ........ ‘...“ .......... ....: ........ .-.--:.-‘- ......... :.. .......... .:. ....... -
. 0034 ----- -———- +---—- - - -—---- +--—-—- F---—q
2F A I I I I I I I I
i | | | | | | | |
i | | | | | | | |
Sdl B S R e S s S S
| | | | | | | | |
i | | | | | | | |
4 : 0.01 0"—&-»—’;‘--‘—-;—_--&;'——l—%-l—-'—“——':-ﬂt—'-—-l-b-w-.l-m‘77
77777777 T | | | | | | |
| b b b ! b b ! !
I 4 6 8 10 12 14 16 18
| | | | | | | | |
5 | | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

t(s)

6 - Conclusoes

Neste trabalho desenvolveu-se a dindmica, projetou-se o sistema de controle e estimou-se os
parametros de um Simulador de Sistemas de Controle de Atitude de Satélites — SSCAS. As
equacgdes de movimento do simulador foram deduzidas para uma plataforma com rotagdo
livre nos trés eixos, as quais podem ser simplificadas para plataformas menos complexas. O
sistema de controle foi obtido através do método de alocagdo de polos para o sistema de
equacdes na sua forma linearizada, assumindo-se que todos os estados estao disponiveis para
realimentagdo, que levou a uma solucdo robusta pois o sistema simulado possui boa resposta
dindmica mesmo com suas ndo linearidades, existéncia de torque externo, grandes angulos ¢

velocidades. Através de varias simulagdes observou-se que a melhor resposta dinamica,
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principalmente com relacdo ao tempo de estabelecimento e aos modulos dos
elementos de [K] (os quais nao ultrapassam o valor 10), ¢ dada pelo conjunto de pdlos po.
Em particular, o SCA tem seu bom desempenho comprovado quando este satisfaz o critério
de tempo de acomodagdo em menos que 4s, para condi¢des iniciais grandes nos angulos e
nas velocidades angulares. A estimagdo dos parametros foi inicialmente feita pelo método
da regressdo por minimos quadrados tomando-se a medida da matriz [4x] e do vetor {7k}
20, 10, 7, 5, 4 e 3 vezes para uma simulagao de 20s. Em seguida estimou-se os parametros
através do método dos minimos quadrados recursivo tomando-se medidas a cada 5 passos no
tempo num intervalo de simulagdo de 20s. Ambos os métodos de estimacdao obtiveram
resultados semelhantes e dentro dos erros esperados, o que demonstra a validade do modelo
desenvolvido. Cabe ressaltar, que o método dos minimos quadrados recursivo € o mais
adequado para os objetivos do — SSCAS. Os préximos passos deste trabalho estdo
associados ao balanceamento experimental da plataforma para a criagdo do ambiente livre de
torques, este balanceamento sera obtido fazendo coincidir o centro de gravidade da

plataforma com o seu centro de rotagao
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