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RESUMO

Ultimamente tem-se observado um grande nimero de missdes espaciais onde a
demanda no consumo de poténcia ¢ crescente, resultando na utilizagdo de painéis solares,
manipuladores e/ou antenas de dimensdes cada vez maiores que as até entdo empregadas.
Aliado a estes fatores, a limitagdo de peso por parte dos foguetes lancadores tem feito com
que a variacdo de parametros do sistema, em particular a flexibilidade tenha um papel
preponderante no projeto do Sistema de Controle de Atitude e Orbita (SCAO). Cabe
ressaltar que o SCAO precisa ser capaz de realizar as mais diferentes manobras espaciais,
tendo que em seguida manter a atitude e amortecer as possiveis vibragdes residuais
associado ao nivel de apontamento da missao. Exemplos de projetos que envolvem grandes
estruturas espaciais flexiveis sdo: o Hubble Space Telescope, a International Space Station
(ISS) e o ROKVISS (Robotic Components Verification at the ISS), este Gltimo em
desenvolvimento no German Space Center (DLR) em colaboracdo com a Divisdo de
Mecanica Espacial e Controle — DMC do INPE. Neste trabalho investiga-se a interag¢do de
parametro como o momento de inércia da roda de reagdo, o comprimento do painel e o
coeficiente de dissipagdo do painel com o comportamento dindmico de um satélite artificial
rigido-flexivel, em particular no seu grau de apontamento. Os resultados desta investigacao
poderdo facilitar o projeto de SCAO que tenham a tarefa de realizar manobras de atitudes e
ao mesmo tempo manter a estabilidade e a forma estatica da estrutura flexivel, a fim de
assegurar o ambiente de micro gravidade e/ou o grau de apontamento da missao.



CAPITULO 1

Neste capitulo introduz-se o problema a ser abordada neste estudo, a teoria nele
utilizada, as motivacdes e, por fim, a sua organizagao.

1.1 - Introducao

O estudo do sistema de controle de estruturas espaciais com antenas e/ou painéis e
manipuladores roboticos flexiveis torna-se complexa a medida que as dimensdes de tais
estruturas crescem devido a necessidade de considerar um numero cada vez maior de
modos de vibragdo no seu modelo [1]. Neste sentido a investigacdo do comportamento
dindmico ndo linear, de técnicas de identificagdo de parametros e do desempenho do
sistema de controle sdo topicos importantes. Exemplos de projetos que envolvem grandes
estruturas espaciais flexiveis sdo: o Huble Space Telescope, a International Space Station
(ISS) e o ROKVISS (Robotic Components Verification at the ISS), este ultimo em
desenvolvimento no German Space Center (DLR) em colaboragdo com o divisdo de
mecanica espacial e controle (DMC) do INPE [2]. Um dos maiores problemas enfrentados
por engenheiros espaciais ¢ o de realizar manobras espaciais de satélites e/ou
manipuladores robdticos flexiveis, tendo que em seguida controlar sua atitude e amortecer a
possivel vibracao residual [3]. O sistema de controle empregado deve ser capaz de manter a
estabilidade e a forma estatica da estrutura, a fim de assegurar o ambiente de micro
gravidade e/ou o grau de apontamento da missdo [4]. O modelo matematico de estruturas
espaciais flexiveis ¢ uma aproximagdao do sistema real, s6 podendo ser complemente
verificado quando a estrutura encontra-se em Orbita. Assim, observa-se que o engenheiro
espacial encontra-se diante do fato de ndo saber exatamente como se assegurar do modelo
do sistema que pretende projetar [5]. A natureza incerta das estruturas espaciais flexiveis
faz com que questdes associadas a sensibilidade e a robustez sejam de grande importancia
no projeto do seu sistema de controle, principalmente, porque o desempenho nominal e a
estabilidade robusta sdo objetivos conflitantes de se obter. Normalmente, a estrutura
flexivel ¢ tratada como um sistema de parametros distribuidos, implicando, que esta possui
um numero infinito de graus de liberdade [6]. Este fato introduz um alto grau de incerteza
nos modelos matematicos devido ao procedimento inevitavel de redugdo do modelo. Por
um outro lado, devido a impossibilidade de realizar testes na Terra que simulem as
condigdes do espaco ¢ também esperado que os parametros estruturais de satélites e/ou
manipuladores espaciais flexiveis contenha uma grande margem de erro. Assim, a fim de
compensar os erros introduzidos por estas duas fontes de incerteza, o projeto do sistema de
controle deve ser robusto com relacdo a dinamicas ndao modeladas (incerteza nao
paramétrica) proveniente da reducdo do modelo e em relagdo aos erros introduzidos pela
variagdo dos parametros estruturais (incerteza paramétrica). O objetivo deste trabalho € o
modelamento de uma estrutura espacial flexivel e o projeto um sistema de controle robusto
com respeito a incertezas paramétricas e nao paramétricas. O projeto do sistema de controle
sera baseado na versao modificada do método PRLQG (Parameter Robust Linear Quadratic
Gaussian, usando o conceito de decomposi¢do de entrada-saida, a fim de incorporar um
modelo misto de incerteza na forma de representacao de espago de estados.



1.2 — Motivacoes

As principais motivacdes para este estudo sdo:
1) Familiarizagdo do processo de modelagem de um satélite artificial rigido-flexivel;
2) O uso de técnicas de controle linear para avaliar a eficiéncia de leis de controle em
efetuar manobras de atitude.
3) Investigar a influencia da variagdo de parametros do satélite no desempenho do sistema
de controle de atitude SCA.

1.3 — Organizacao

No Capitulo 2 resume-se a teoria do Sistema de Controle de Atitude e apresentam-
se suas principais caracteristicas. No Capitulo 3, apresenta-se a dindmica do sistema e faz-
se o seu equacionamento. No Capitulo 4, faz-se a implementacdo numérica do problema e
avalia-se a eficiéncia desta lei de controle considerando o tempo de estabilizagdo, como
critério de bom desempenho. No Capitulo 5, apresenta-se um sumadrio do trabalho e as
conclusoes.



CAPITULO 2

REVISAO DA LEITURA E FUNDAMENTACAO TEORICA

O bom desempenho do sistema de controle de atitude (SCA) de um satélite ¢
fundamental para o sucesso da missdo espacial. Este deve ser capaz de manter a
estabilidade do sistema no que diz respeito ao movimento de rotagdo, e ainda, realizar
manobras de atitude necessarias ao comprimento das tarefas da missao.

2.1 — Atitude

A atitude de uma espagonave ¢ sua orientacdo no espaco. O movimento de uma
espaconave rigida ¢ especificado por sua posi¢do, velocidade, atitude e movimento de
atitude. Onde o movimento de translagdo do centro de massa ¢ caracterizado pela posi¢do e
velocidade, cujo, seu estudo ¢ chamado de mecanica celeste, determinagdo de 6rbita ou
ainda navegagdo espacial; dependendo de qual aspecto o problema ¢ analisado. O
movimento de rotacdo em torno de seu centro de massa, por sua vez, ¢ descrito pela atitude

e movimento de atitude.
A andlise da atitude pode ser dividida em:

» Determinagdo da atitude: ¢ o processo de calcular a orientacdo da espagonave em
relacdo a um referencial inercial;

» Predigdo de atitude: € o processo de predizer a orientagdo futura pelo uso de modelos
dindmicos para extrapolar a histdria da atitude;

» Controle de atitude: ¢ o processo de orientar a espaconave numa diregdo especificada.

2.2 — Torques

Torques podem ser utilizados para controlar a atitude e ainda podem ser torques de
perturbacdo, que afetam a atitude de um satélite (torques ambientais). Os torques
ambientais mais importantes sao:

» Torque aerodindmico: A interagdo entre a atmosfera superior com a superficie do
satélite produz um torque em torno do seu centro de massa. Para espaconaves abaixo de
aproximadamente 400 km, o torque aerodinamico ¢ o torque ambiental dominante.

» Torque de gradiente de gravidade: qualquer objeto ndo simétrico de dimensdes finitas
em Orbita ¢ sujeito ao torque gravitacional por causa da variagdo da forga gravitacional
da Terra sobre o mesmo.



» Torque de perturbacdo magnética: resultam da interagdo entre o campo residual da
espagonave € o campo geomagnético, isto €, o campo magnético da Terra.

» Torque de radiagdo solar: a radiacdo incidente na superficie de uma espagonave produz
uma forga que resulta num torque em torno do seu centro de massa.

2.3 — Sistema de controle de atitude (SCA)

O Sistema de Controle de Atitude ¢ uma maneira de eliminar os torques externos de
perturbacao assim como os ambientais. Para tal feito sdo utilizados torques de controle que
sdo intencionalmente gerados para efetuar o controle. Jatos de gas e roda de reacdo sdo
exemplos de mecanismos responsaveis pelos torques controladores. Em geral consiste de
trés componentes:

» Sensores de atitude: sdo responsaveis pela localizacio dos alvos de referéncias;

» O processo de controle: ou lei de controle, determina quando o controle é necessario e
como gera-lo;

» O equipamento de controle: ou atuador, é o mecanismo que fornece o torque de
controle.



CAPITULO 3

Este capitulo trata de descrever o sistema adotado e o procedimento para obter as
equagodes de movimento do satélite rigido-flexivel.

3.1 - Descricao do Sistema

Considera-se um satélite constituido de um corpo rigido, de forma ctbica e mais
dois painéis flexiveis e uma roda de reacdo alinhada com o centro do corpo rigido. Desta
forma o centro de massa do satélite esta no ponto O origem do sistema de coordenadas (X,
Y, Z), que coincide com o seu eixo principal de inércia. Os apéndices elasticos com o
formato de viga estdo engastados no corpo central, sendo tratado como uma massa pontual
em sua extremidade livre. A roda de reagdo que ¢ a responsavel pelo controle do
movimento de rotagdo do satélite, e tem seu centro de massa coincidindo com a origem O,
ver Figura 1.

>

x

O comprimento do painel ¢ representado por L, m sua massa e u(?) o seu
deslocamento elastico em relacdo ao eixo Z. Os momentos de inércia do corpo rigido do
satélite e da roda de reacdo em relagdo ao centro de massa sdo, respectivamente, Jy e Jz. O
momento de inércia do painel em relagdo ao seu proprio centro de massa ¢ dado por J,. O
angulo de rotagdo do satélite em torno do eixo Y é @, e a velocidade angular da roda de
reagdo também em torno do eixo Y ¢ Q(¢).

3.2 — Equacoes do Movimento

As equagdes de movimento sdo derivadas utilizando-se a formulagdo Lagrangiana, e
somente o movimento de rotagdo do satélite e da roda em torno do Y ¢é considerado, o
movimento de translacdo do satélite ¢ desconsiderando. Com isso, a expressdao da energia
cinética do satélite mais a roda pode ser colocada na seguinte forma:



1 . 1 1
T=—Jo0*+2| —mv? |+—Jif 2 3.1
Ly (2 j Loy G.1)

Sendo a velocidade linear dos painéis dada por: v=u+L6, onde o u(t) é a
varia¢do do deslocamento eldstico no tempo e L& ¢ a velocidade angular dos painéis. A
velocidade angular da roda de reagdo ¢ dada por f =6 + ¢. Com isso a energia cinética
total sera:

T =%J092 +12m + 2ul Om + L?6*m + %Jw’z + JxOp + %sz (3.2)

A energia potencial, que ¢ devido a deformacao do painel e € conservativo, tem a
forma:

1
V=2 —u?K

(2u ] (3.3)
V=u’K

onde K ¢ constante elastica dos painéis.

A energia de dissipacdo associada a deformacao do painel ¢ dada na forma:

M= 2(1 adej
2 3.4

M =u*Kd

onde Kd ¢ a constante de dissipagao.

Obtidas as expressoes das energias cinéticas e potencial a Lagrangiana L ¢ dado por
L=T-V, que ap0s substituicao tem-se :

L= %Joéz +12m + 20L Om + L*6>m +%JR92 + JR9¢+%JR¢2 —u?K (3.5)

As equacdes de movimento sdo derivadas para trés coordenadas generalizadas
Xi(i=1,3), isto é: a rota¢do angular do satélite @ (t), o deslocamento elastico do painel u(t) e a
velocidade de rotagao da roda de reagao Q(¢) .

Usando a Equagdo de Lagrange dada por:

d (aLj OL M _ py (3.6)

di\oii) oxi oxi



onde Fx; representa as forcas generalizadas do sistema.

A equacao de movimento que descreve o movimento de rotagdo do satélite € obtida
substituindo & na equagdo de Lagrange, que apds derivacdes obtém-se:

O(Jo+2Jp + Jr) + 2iilm + Jup =T (3.7)

onde Jo ¢ o momento de inércia do corpo rigido, mL? ¢ o momento de inércia do painel,
denominado Jp e Jr € o momento de inércia da roda de reagdo. A soma dos trés representa

o momento de inércia total do sistema J, tal que a eq.(3.7) resulta em:
JO + 2iiLm+ Jrp =7 (3.8)
onde 7 representa os torques externos € de controle que atuam sobre o satélite.

As equagdes que descrevem a flexibilidade do painel sdo obtidas substituindo a
coordenada generalizada das equagdes de Lagrange por u, resultando em:

iim + uKd +uK = -mL6 (3.9)

Onde o termo a direita pode ser interpretado como um torque aplicado sobre o painel
flexivel devido a aceleragdo angular do satélite. Este torque ¢ responsavel pela deformagao
elastica do painel.

Por fim, para determinar a equagdo do movimento da roda de reagdo, faz-se a
substituicdo das coordenadas generalizada na equacgdo de Lagrange por ¢ e ¢, resultando

cm:
Je($p+0) =11 (3.10)

onde 71 representa o torque aplicado no eixo da roda, proveniente de um motor do tipo DC
que aqui ndo ¢ modelado.

As egs. (3.8), (3.9) e (3.10), ¢ um conjunto de equagdes diferenciais lineares e
acoplado, que representam a dindmica do movimento de rotagdo do satélite, do
deslocamento elastico dos painéis e da rotagao da roda de reagdo no plano XZ.

Agrupando as trés ultima equagdes temos:

JO + 2iLm+ JrQ =1 (3.8)
iim +uKd +uK = -mL6O (3.9)
Je(Q+0) =11 (3.10)

-10 -



3.3 — Lei de Controle

Para o controle da velocidade angular do satélite, a deformagao eléstica do painel e
conseqiientemente a rotacdo da roda, vamos substituir o torque aplicado na roda por uma lei
de controle do tipo proporcional mais derivativa, onde os ganhos K; e K, serdo
determinados através de simulagdes. Em linguagem matematica esta lei de controle ¢ dada
por:

r1=—Ki10—-K10 (3.11)

3.4 - Funcao de transferéncia

No intuito de resolver as equagdes diferenciais acima sera aplicada a técnica da
Fungdo de Transferéncia, através do estabelecimento de uma defini¢do viavel de uma
funcao que relacione algebricamente a saida do sistema com sua entrada. Como neste caso
sdo trés equagdes diferenciais lineares invariantes no tempo deve-se relaciona-las entre si
para que se resulte em apenas uma, com uma entrada de dados e uma resposta de saida.

Para esta fase serdo feitas duas analises diferentes: a primeira relaciona o torque
externo exercido sobre a roda de reagdo como uma variavel entrada e como resposta ou
saida um angulo teta que indica a rotagdo do conjunto; a segunda relaciona o mesmo torque
externo exercido sobre a roda de reagao como uma variavel de entrada e como resposta ou
saida a elasticidade dos painéis.

3.4.1 — Angulo de rotacio

Uma observacao importante que se deve fazer € acerca do torque externo exercido
sobre a roda de reagdo que ¢ no sentido contrario ao torque externo exercido sobre o
sistema todo, por isso sera atribuido ao Ai(s) um sinal negativo devido a este fator e ainda

sera considerado o torque externo total exercido sobre o conjunto nulo, ou seja, ndo ha
torques ambientais (como torques aerodinadmicos, gradiente de gravidade, magnético e tao
pouco radiacdo solar) atuando sobre o satélite. Com isso, as equagdes do sistema ficam na
forma:

JO + 2iilm - JeQ =1 (3.12)
iim + iKd +uK = —mL0 (3.9)
Je(Q+0) =11 (3.10)

Mas para isso ¢ necessario aplicar a Transformada de Laplace, admitindo-se as
condigdes iniciais sejam nulas.

JO(s)S? + 2LmU(s5)S? — JiQ(s)S = A(s) = 0 (3.13)
mU(s)S? + KdU(s)S + KU (s) = -mLO(s)S> (3.14)
JRO(5)S? + JrQ(s)S = A (3.15)

-11 -



Fazendo algumas simplificagdes e substituindo as eqs.(3.14 e 3.15) n eq.(3.13)
obtém-se:

Ai(s)  JmS?>S?+ JKdS?S + JKS? —2mJpS>S? + JrmS>S? + JrKdS?S + JrKS*>
O(s) mS?+ KdS + K

(3.16)

Esta ¢ a relagdo entrada-saida, ou seja, aplica-se um torque externo aplicado a roda
de reagdo Ai(s) como um sinal de entrada e obtém-se como resposta uma rotagao do

conjunto com o angulo O(s). Pela teoria da Fun¢ao de Transferéncia:

L(saida)  O(s)

= (3.17)
L(entrada)  Ai(s)
Portanto
S+ kd S+ LS
OG) _ ! m (3.18)

m
As)  (Joo+200)82| oo, (U+Jr) Kd o (J+Jx) K
(Jor+2Je) m — (Jo++2Jr) m

No intuito de tirar algumas conclusdes perante esse resultado ¢ conveniente escrever
a eq.(3.18) de outra linguagem, nimeros imaginarios.

O(s) _ 1 { S242WES + W2 } (3.19)

Ai(s)  (Jo+ +2Jr)S?| S2+2(WnS + Wn?

onde

» Wn ¢ a freqiiéncia natural do sistema.

W= | ) (3.20)
(Jo++2Jz)

» W ¢ a freqiiéncia natural do painel.

we= X (3.21)
m

» (¢ o coeficiente de amortecimento do sistema.

-12 -



J+Jr
?—ﬁm?l (3.22)

» (1 € o coeficiente de amortecimento do painel.
Kd

1=— 3.23
¢ Y (3.23)
3.4.2 — Elasticidade dos painéis

Substituindo as egs. (3.14 € 3.15) na eq.(3.13):

Ai(s) {(JH 2Jr)mS?+ (J + Jr)KdS +(J + JR)K} (3.24)

U(s) - mL

Com isso achou-se a relacdo entrada-saida, ou seja, aplica-se um torque externo
aplicado a roda de reagdo Ai(s) como um sinal de entrada e obtém-se como resposta uma

rotagdo do conjunto com o angulo U(s). Entdo, ja se pode fazer uso da Fun¢do de
Transferéncia.

us) L 1
A(s)  (Jo+2d)| g, U+Ji) Kd o (J+Ji) K (3.25)

(Jo+2Jr) m — (Jo+2Jr) m

Entdo a funcdo de transferéncia pode ser escrita na seguinte forma:

Uts) L ! (3.26)
Ai(s)  (Jo+2Jr)| S+ 2LWnS +Wn?

onde
» Wné a freqiiéncia natural do sistema

(J+Jr) K

Wn? =
" (J0++2JR)m

(3.27)

» (¢ ¢ o coeficiente de amortecimento do sistema

-13 -



J+Jr £d
(JO++2JR) m
2w

£ = (3.28)

Uma observagdo importante que se faz necessaria neste ponto ¢ o fato de nao haver
a freqiiéncia natural do painel (/') e tdo pouco o coeficiente de amortecimento do painel
(&), isto ocorre justamente por se estar fazendo as consideragdes sobre o movimento dos

painéis, mais especificamente sobre a elasticidade dos mesmos.

-14 -



CAPITULO 4

IMPLEMENTACAO NUMERICA

Neste capitulo serd feita a implementacao numérica, € ainda, a maneira como estas
simulagdes foram feitas.

4.1 — Integrador Numérico

Nesta simulacdo foi utilizado o software MATLAB, que integra equacdes de 1°
ordem, devido a este fato e como as equagdes de movimento sdo extremamente acopladas
foram necessarias manipulagdes algébricas como mostrado a seguir:

2mL .. Jr .
] +7Q =7, mas como o torque externo sobre a

Da eq.(3.8) se chega em 6+

parte rigida ndo serd levado em consideragdo neste ponto , pode-se iguala-lo a zero e

2mL Ji 2mL Jr

portanto: g+ ii+7RQ=0 ou ainda @ + aii +bQ =0, onde =a;7=b.

Da eq.(3.9) se chega em ii+K—dd+£u+Lé:O ou ainda ii+ci+du+L0=0,
m m

K K
onde —d=c;—=d.
m m

S g
Daeq.(3.10) se chegaem 0 +¢ = /]R.

Estas equagdes sdao de segunda ordem precisamos transforma-las em equagoes de
primeira ordem, para isso sdo faz-se uma mudanca de variaveis como mostrado a seguir:

=1, Y1=Y2=0, Y2=Y1=0
u=Y3, Y3=Y4=u, Y4=Y3=i 4.1)
p=Q=Y5, Y5=0

Agora aplicando estas transformacdes as equacdes (3.8, 3.9 e 3.10) se tem:

Y1=Y2

Y2+a*Y4+b*Y5=0

Y3=Y4 (4.2)
Y4+ L*Y2=—c*Y4—-d*Y3

Y5+Y2=r

-15-



Para colocar o conjunto de equagdes (4.2) na forma de varidveis de estados e matricial

X = AX + BX , que no nosso caso mais especifico tem a forma: AY =Y + B 1. Portando
temos:

A Y Y B 71
1 0 0 0 0 [¥1 Y2 0
01 0 bl Y 0 0
a b 2 (4.3)

0 0 1 0 0*|y3= Y4 +] 0 [*n
0 L 0 1 0 [v4 |-c*Y4-d*Y3 |0

; 1
01 0 0 1 |¥5 0 /,R

Com o intuito de se ter um Yisolado multiplicamos A pela sua inversa, pois
A*4-=1.

Logo:
Y=A-*Y + A4 -"*B*r (4.4)

Onde a matrix inversa 4 —!' tem a forma:

;1_1
1 0 0 0 0
e a*L a
o 1+ a*L l=a*L b+a*b*L 0 a )| l-a*L b+a*b*L 3 1 b+a*b*L
1—a*L a*b*L 1—a*L 1—a*L a*b*L 1—a*L a*b*L 1-a*L
1+b— 1+b— 1+b—
1—a*L 1—a*L 1—a*L
0 0 1 0 0
| a*L a
( L )_ U —atL b*L ] ( 1 )_ l—a*L b*L ] - 1 b*L )
_ % Kk _ % % k% _ % Kk _ %
l—a*L 1+b—abL l—a*L 1—a*L 1+b—abL l—a*L l+b—abL l—a*L
1—a*L 1—a*L 1—-a*
- a*L a
O 1_a*L O l_a*L 1
k% K1k *kk
120k 1p-L 1p-2L
1—a*L 1—a*L 1—a*L

(4.5)

Substituindo finalmente esta equagdo na eq.(4.4) obtém-se o sistema de equagdes de
primeira ordem que sera integrado.

Nas simulag¢des investiga-se o comportamento dinamico do sistema quando os

parametros momento de inércia da roda de reagao o satélite Jgr € o comprimento dos painéis
L. Cabe ressaltar que estas simulagdes com as variagcdes destes parametros sO sao
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implementadas apds as simulagdes que determinam os valores dos ganhos K; e K,. Estes
ganhos sdao determinados com os valores chamados de nominais que sdo mostrados na

Tabela 1.

Parametros | Valores Nominais
Jo 720 kg.m?
Jp 40 kg.m*
Jr 1 kg.m?
K 320 kg.rad’/s*
Kq 0,48 kg.rad’/s
L 21/2 m
M 20 kg
Kie K, 10000
Tabela 1

A Figura 1 mostra o comportamento do sistema para os valores nominais, observa-
se que o angulo e a velocidade angular do satélite sdo controlados em menos de 5 segundos,
o deslocamento eldstico e sua variagdo também possuem um comportamento decrescente,
enquanto que e a velocidade da roda tende para um valor constante em torno de 350 rad/s.

0.5

-0.5

o

0.5 0.5
=
777777 - ‘ ;
k | or ‘ ot i
L Wj‘i /ﬁ\/wwmt—; |
| | ‘
| | ‘
‘ 0.5 w 05 ‘
0 20 40 0 20 5 50 20
1000 .
| 1” | — uponto | | — roda(rad/s) |
T n‘ :
WWJ%WWW 500 ﬁ 77777 i ,,,,,,
‘W‘ M ! WNWM‘W/\mw ]
I : :
| 0 ‘
0 20 40 0 20 20

Figura 1 — Valores Nominais
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2 1 0 1
0 20 40 0 20 40

o

Figura 2 — Jg = 1.5 kg.m”

A Figura 2 mostra o comportamento do sistema para quando o momento de inércia
da roda é elevado de 1 para 1.5 Kg.m” . Observa-se que o 4ngulo e a velocidade angular
continuam controlados em menos de 5 segundos, da mesma forma que o deslocamento
elastico e sua variacdo apresentam o mesmo comportamento decrescente. A mudanga
ocorre na velocidade da roda que passa aproximadamente de 350 para 220 rad/s. Isto indica
que no primeiro caso a roda tem mais chance de atingir a sua saturardo que no segundo.
Para evidenciar este fato o momento de inércia é considerado ainda menor (0.25 Kg.m?)
como mostrado na Figura 3, onde a velocidade de rotagdo atinge um valor altissimo de
aproximadamente 1300 rad/s.

! —— teta(rad) 03— teta(rad/s) 0> } u
05— R l l
\ | o/ﬁww@m R MATREVERSRS
0+ | |
-0.5 : -0.5 : -0.5 :
0 20 40 0 20 40 0 20 40
2 3000
’ ‘ —— u ponto ‘ M —— roda(rad/s) ‘
===
{ U ne st and AAARAAAAAAA
UMW “ W: Q00| assporeer
| | |
-2 : 0 !

0 20 40 0 20 40

Figura 3 - Jg = 0.25 kg.m’

A Figura 4 mostra o comportamento do sistema quando o comprimento do painel ¢
diminuido de 1,41 para 1,0m. Observa-se o angulo, a velocidade angular, e a velocidade da
roda permanecem com 0 mesmo comportamento que no caso nominal.
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Figura4-L=1m

A mudanca agora fica por conta do deslocamento elastico e sua variagdo, isto € o
painel passa a ter um nivel de vibracdo mais acentuado de forma que o seu amortecimento
s0 deve ocorrer num intervalo de tempo maior do que o caso nominal. Este comportamento
poderia dependendo dos requisitos de apontamento solicitar uma estratégia de controle
diferente da inicialmente empregada.

A Figura 5 mostra o comportamento do sistema quando o comprimento do painel ¢
aumentado de 1,41 para 3,0m. Observa-se o angulo e a velocidade angular permanecem
com 0 mesmo comportamento que no caso nominal. A mudanga agora ¢ verifica no
deslocamento eléstico e sua variagdo, bem como na velocidade da roda. O painel passa a ter
um nivel de vibragdo menor, com o seu amortecimento ocorrendo num intervalo de tempo
menor, enquanto que a roda executa sua tarefa de controle mais rapidamente a medida que
ela atinge o valor constante num intervalo de tempo inferior.
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Figura5-L=3m
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4.2 — Diagrama de Bode, pdlos e zeros

Esta fase ¢ responsavel por verificar a influéncia dos parametros do satélite no seu
comportamento dindmico, através dos conceitos de polos e zeros da fung¢do e pelo diagrama
de bode da funcao.

Polos, zeros e resposta do sistema

A defini¢do de podlos, zeros e resposta do sistema, baseados no (Ogata, 2000), ¢é
apresentada a seguir:

» A resposta de saida de um sistema é a soma de duas respostas: a resposta for¢ada e a
resposta natural. Embora diversas técnicas, como a solu¢do de equagdes diferenciais ou
a aplicacdo da transformada de Laplace inversa, permitam calcular essa resposta, tais
técnicas sdo trabalhosas e consomem muito tempo.

» Os polos de uma funcdo de transferéncia sdo: (1) os valores da variavel, S, da
transformada de Laplace que fazem com que a funcdo de transferéncia se torne infinita
ou (2) quaisquer raizes do denominador da fun¢do de transferéncia que sejam comuns
as raizes do numerador.

» Os zeros de uma funcdo de transferéncia sdo: (1) os valores da variavel, S, da
transformada de Laplace que fazem com que a fun¢do de transferéncia se torne igual a
zero ou (2) quaisquer raizes do numerador da fungdo de transferéncia que sejam
comuns as raizes do denominador.

Diagrama de Bode

Uma fungdo de transferéncia senoidal pode ser representada por meio de dois
graficos separados, um representando o valor do modulo (magnitude) versus o valor de
freqiiéncia; o outro, o valor do angulo de fase (em graus) versus o valor da freqiiéncia. Um
diagrama de Bode consiste em dois graficos: um € o grafico do logaritmo do modulo da
funcao de transferéncia senoidal; o outro ¢ um grafico do angulo de fase; ambos sdo
construidos em fung¢ao da freqiiéncia numa escala logaritmica (Ogata, 2000).

Malha Aberta

Num sistema de malha aberta o controle ¢ gerado com base nos valores atuais do
comportamento de referéncia que se deseja que o sistema tenha. Com isso, pretende-se
analisar o sistema de maneira pratica e objetiva. No Diagrama 1 tem-se o diagrama de
bloco do sistema em malha aberta, onde o controlador ¢ o ganho de proporcionalidade
aplicado a planta, que ¢ a funcdo de transferéncia da razdo do angulo de rotacao pelo
torque atuante sobre a roda .
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Nas simulacdes investiga-se o comportamento dindmico do sistema quando os
parametros ganho proporcional K, e a constante de dissipagdo dos painéis K4. Cabe
ressaltar que estas simulacdes com as variagdes destes parametros sao implementadas com
os valores chamados de nominais que sdo mostrados na Tabela 2.

As Figuras 6 e 7 mostram o comportamento do sistema em malha aberta para os
valores nominais, observa-se que a banda passante ¢ de 0,0409 no diagrama de Bode, os
polos estao plotados em —0,0133+4,216/ e na origem 0x0i, e os zeros da fungdo em

-0,0120+ 4.

Diagrama 1

Parametros | Valores Nominais
Jo 720 kg.m”
Jo 40 kg.m?
Jr 1 kg.m*
K 320 kg.rad’/s?
Kqg 0,48 kg.rad*/s
L 21/2 m
m 20 kg
Ko 1
Tabela 2

ToWND ADO—Z XT~EQD AT~

o e

-172

1741 - - -
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178F - - -

-180

Diagrama de Bode da fungéo

From: U(1)

Frequency (rad/sec)

Figura 6 — Valores Nominais
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Kqa = 0,05 kg.rad’/s
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Pélos e zeros da fungéo

10!

10°
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Frequency (rad/sec)
Figura 14 - K4 = 2 kg.rad’/s
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Pélos e zeros da fungéo
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Figura 15 - Kq = 2 kg.rad’/s

Malha Fechada

Num sistema de malha fechada, o controlador aproveita as informagdes anteriores
para gerar uma nova informagdo. Com isso, pretende-se melhorar o desenvolvimento e a
precisdo das informagdes. No Diagrama 2 tem-se o diagrama de bloco do sistema em malha
fechada, onde o controlador ¢ o ganho de proporcionalidade aplicado a planta, que ¢ a
funcao de transferéncia da razdo do angulo de rotagao pelo torque atuante sobre a roda .

M)+

¥

| B B(s)
! Kp R

Diagrama 2

As Figuras 16 e 17 mostram o comportamento do sistema em malha fechada para os
valores nominais, observa-se que a banda passante ¢ de 0,0543 no diagrama de Bode, os
polos estdo variando na periferia de —0,0133+4,216i e ao redor da origem 0+ 0i, e os
zeros da fungdo unitario em —0,0120+£4i. Ou seja, a banda passante cresceu em relagao
aos valores nominais enquanto que os polos cresceram em quantidade, mas seus valores
variam em torno dos mesmos valores que em malha aberta, e os zeros permanecem
inalterados.
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Diagrama de Bode da funcéo
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Figura 16 — Valores Nominais

Pélos e zeros da fungéo
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Figura 17 —Valores Nominais

As Figuras 18 e 19 mostram o comportamento do sistema com variagdo no ganho de
proporcionalidade K, agora com seu valor igual a 10, observa-se que a banda passante ¢ de
0,1677 no diagrama de Bode, os pdlos estdo variando na periferia de —0,0133+4,216i e ao

redor da origem 0+ 0i, e os zeros da fun¢do unitario em —0,0120£4i. Ou seja, a banda

passante cresceu em relagdo aos valores nominais enquanto que os polos se distanciam da
origem € crescem no eixo imaginario € os zeros permanecem inalterados.
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Diagrama de Bode da fungéo
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Figura 19 — Ganho 10

As Figuras 20 e 21 mostram o comportamento do sistema com variagdo no ganho de
proporcionalidade K, agora com seu valor igual a 100, observa-se que a banda passante ¢ de
0.5964 no diagrama de Bode, os podlos estdo variando na periferia de —0,0133+4,216i e ao

redor da origem 0+ 0i, e os zeros da fun¢do unitario em —0,0120+4i. Ou seja, a banda

passante cresceu em relacdo aos valores nominais enquanto que os polos se distanciam
ainda mais da origem e crescem no eixo imaginario e os zeros permanecem inalterados.
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Diagrama de Bode da fungao
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Figura 21 — Ganho 100

As Figuras 22 e 23 mostram o comportamento do sistema com variacdo na
constante de dissipagdo dos painéis Kg4, agora com seu valor igual a 0,05 kg.rad’/s, observa-
se que a banda passante ¢ de 0,0543 no diagrama de Bode, , os polos estdo variando na
periferia de —0,0133+4,216i e ao redor da origem 0+ 0i, e os zeros da fun¢ao unitario em
—0,0125+4i. Ou seja, a banda passante ndo sofreu alteragdo enquanto que os podlos
permanecem inalterados em relacdo aos valores nominais € 0s zeros tém um pequeno
crescimento no eixo real.
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Diagrama de Bode da fungéo
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que a banda passante ¢ de 0,0543 no diagrama de Bode, , os pdlos estdo variando na

periferia de —0,0133+4,216i e ao redor da origem 0= 07, e os zeros da fungdo unitario em

to que os polos

do enquan
permanecem inalterados em relagdo aos valores nominais € os zeros tém um crescimento

a banda passante ndo sofreu alterag

b

Ou seja

—0,0555 + 4i .

significativo no eixo real.
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Diagrama de Bode da fungao
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CAPITULO 5

O Capitulo apresenta um sumario do trabalho seguido das conclusdes obtidas a
partir das simulagdes implementadas e dos resultados de cada caso demonstrado no
Capitulo 4.

5.1 — Sumario e Conclusdes

Neste trabalho a influéncia de parametro como o momento de inércia da roda de
reagdo ¢ o comprimento do painel no comportamento dindmico de um satélite artificial
Rigido-Flexivel, em particular no seu grau de apontamento, ¢ investigado. Basicamente,
verificou-se que quando o valor do momento de inércia da roda ¢ aumentado o seu nivel de
rotacdo diminui e vise versa, isto indica que no primeiro caso a roda tem mais chance de
atingir a sua saturardo que no segundo. Quanto a variacdo do comprimento do painel,
verificou-se que quando o painel € maior a estratégia de controle pode ser facilitada devido
ao fato do nivel de vibragdo ser menor. Em relagdo ao ganho, observou-se que ha uma
melhora significativa quando seu valor ¢ aumentado, entdo a lei de controle para este caso
esta sendo bem desenvolvida. No caso do coeficiente de dissipa¢do dos painéis, pode-se
chegar a conclusdao que quanto menor seu valor maior sdo as vibragdes dos painéis. Estes
resultados sdo preliminares, entretanto, podem facilitar o projeto de SCA que tenham a
tarefa de realizar manobras de atitudes e ao mesmo tempo manter a estabilidade e a forma
estatica da estrutura flexivel, a fim de assegurar o ambiente de micro gravidade e/ou o grau
de apontamento da missao.
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