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1) RESUMO

Neste trabalho de iniciagdo cientifica foi analisada a dindmica de atitude
de um satélite flexivel assim como os processos de estabilizagdo de seu
movimento através das equagles que regem sua dindmica e suas leis de
controle.

Através dos concertos fisicos a respeito dos corpos rigidos foram
obtidas neste relatdrio as equagdes da dindmica de um corpo rigido aplicaveis
aos satélites flexiveis. Obtidas as equagles fisicas foram feitas associagdes
destas equac¢des com as equagles de movimento obtendo-se as equagtes de
controle para cada eixo do satélite.

Com essas equacdes de controle foram determinados os parimetros do
sistema de controle de atitude de um satélite flexivel numa sitwacdo pratica.
Foi realizado uma simulag¢do modificando os pardmetros obtidos para observar
o comportamento do sistema mediante essas modificagdes.



2) OBJETIVO

Analisar a dindmica de atitude assim como os processos de
estabilizagdo do movimento de um satélite rigido e flexivel através do estudo
das equagdes que regem a sua dindmica e as suas leis de controle.

Com essas andlises serio determinados os parimetros do sistema de
controle de atitude de um satélite flexivel numa situagdo pratica.



3) INTRODUCAO TEORICA

Satélites de comunicagdio requerem grandes precisdo para as antenas. Esta exigéncia &
obtida através do sistema de controle de atitude que mantém a atitude do satélite, sua
orientacio no espago nos limites permitidos. Este sistema consiste de sensores para a
determinagdo da atitude e atuadores que aplicam os torques corretivos. Os torques
perturbadores véem de varias fontes como a pressio solar, o gradiente de gravidade,.e a
falta de alinhamento dos jatos de gas do satélite. O sistema de controle de atitude fornece
também a atitude desejada para manobras de drbita.

Um diagrama de bloco de um sistema de controle de atitude é mostrado na Figura 1.
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Figura 1 — Diagrama de bloco de um sistema de controle de atitude

Os elementos basicos de um sistema de controle de atitude sdo: a dindmica de
atitude do satélite, os sensores de atitude, as leis de controle, atuadores e os torques
perturbadores.

A dindmica de atitude de um satélite prediz o movimento do satélite como resultado
da perturbagdo e dos torques controladores. A dindmica de orbita trata do movimento do
centro de massa do satélite. Por outro lado a dindmica de atitude diz respeito a0 movimento
de rotagdo do corpo do satélite em torno do seu centro de massa. Os sensores fornecem
informacdes da atitude do satélite. As saidas dos sensores sdo usadas pelas leis de controle
para determinar os torques controladores necessdrios. Os torques controladores sdo
fornecidos pelos atuadores, podendo ser uma combinagido dos momentos da roda, das rodas
de reacdo ¢ dos jatos de géds. Para projetar um sistema de controle € necessario estimar os
torques perturbadores.

Neste trabalho serdo analisadas as equagbes que regem a dindmica de atitude do
satélite e suas leis de controle. Numa situagdo pratica serda determinado os torques
perturbadores para a partir dai estabelecer os pardmetros de atitude e controle do satélite
flexivel.



3.1- DINAMICA DE UM CORPO RIGIDO

A dindmica de atitude de um satélite é baseada fundamentalmente nas equagdes
dindmicas de um corpo rigido. Estas equagdes, entretanto, sdo modificadas devidos a
flexibilidade nos casos de satélites flexiveis requerendo uma alta precisio nas atitudes. Os
movimentos de atitude sio normalmente representados com o corpo do satélite fixado num
sistemas de coordenadas havendo rotag@io ¢ aceleragdo. Consequentemente o movimento
relativo e a transformagfio de coordenadas sio importantes regras na dinimica de atitude.

3.1.1) DERIVAGAO DE UM VETOR NUM SISTEMA ROTATIVO DE
COORDENADAS

Em muitas situagdes ¢ conveniente referir um vetor a um sistema de coordenadas
giratéria. Em tais casos a derivagio em relagfio a0 tempo consiste em duas partes: uma
devido a taxa de mudancga do vetor relativo em relagdo aos eixos em movimento e a outra
devido 4 rotag@o dos eixos. Sendo XYZ o sistema inercial e xyz os eixos com velocidade

angular @ relativo a XYZ como mostrado na Figura 2 . Entdo se 7,; ¢ & sio vetores
unitarios ao longo dos eixos x , y € Z respectivamente, o vetor r pode ser escrito na forma

F=xi+y+zk ¢

A derivada em relagfo ao tempo é simplesmente:
F= %0+ 3]+ 3k + X +yj +zk 2)

As derivadas em relagdo ao tempo de um vetor unitario sdo:

i=@xi (3.a)
j=ax] (3.b)
k=axk (3.0)

Além disso, introduzindo a notaco:

—
= .

Fo= i+ 5+ 3k @)

onde a velocidade relativa ¢ conhecida como a taxa de mudanga de r em relagio a xyz,
logo a equagdo (2) toma a forma abaixo :

F=F,+@wxF 5)



Figura 2 — Derivadas de um vetor num sistema de coordenadas rotacionais

3.1.2) MOVIMENTO GERAL DE UMA PARTICULA

Esta aproximacdo pode ser usada para desenvolver expressdes para um movimento
geral de uma particula. Num caso mais geral o eixo xyz ¢ capaz ndo somente de rotagio
relativa a XYZ mas também de translagfio , como mostrado na Figura 3 abaixo. Denotando
a origem de xyz por C, o vetor posi¢io de uma particula P em relagio a XYZ pode ser

escrita na forma
R=R.+F (6)
onde ﬁc ¢ vetor radial de O a C e 1 é o vetor posig#o de P em relagfio a xyz .

Diferenciando a equagdo (6) em relagéo a0 tempo, obtém-se a velocidade absoluta de P na
forma

-
— . —-

V=R=Rc+r'.' (7)

X

Figura 3 —~ Movimento geral de uma particula



Notando que Ec = l:”c ¢ a velocidade da origem C ¢ voltando a equagiio (5), obtém-
se a velocidade absoluta de P como segue:
V=Vo+V +&xF 8)

onde 7., = R, éa velocidade de P em relagio a xyz.
A acelera(;ﬁo absoluta de p pode ser obtida diferenciando a equagiio (8), obtendo :

=V = V+——( I BXr+BXF )

Mas Vc = AC ¢ a aceleragdo de C . Além disso de acordo com a equagio(4) pode-se
escrever :

-gt-(f",)=i}’+j?+j§}’+j§;’+éf+§f=&'m,+a'3xl7,,, (10)

onde ;1,,, = ji:',,, ¢ a aceleracfio de P relativo a xyz. Inserindo a equacéo (10) na equacio (9)
e retornado a equagio (5), obtém-se a aceleragdo de P na forma abaixo
G=08,+8,+20%xV , +&xF +dx(BxF) (11)
onde 23 xV,,, é conhecida como a aceleragiio de Coriolis.

3.1.3) MOMENTO DE UM CORPO RIGIDO

O momento linear de uma particula € definido como o produto de sua massa pela

sua velocidade. Sendo dm um elemento infinitesimal de massa num corpo rigido ¢ ¥ a
velocidade do elemento (figura 3) ; 0 momento linear de um corpo rigido pode ser escrito
na forma

= j’ Vdm (12)

onde m ¢ a massa . Substituindo a equagdo (8) na equagdio (12) e assumindo que os eixos
xyz fixado no corpo rigido , entdo V,, =0, obtém-se:

P= j'(V +a;xr)dm_mV +wxjrdm (13)

A equagdo (13) pode ser s1mplzﬁcada de maneira sngmﬁcanva escolhendo a origem C de
sistema coordenado rotativo coincidir com o centro de massa {cm) do corpo rigido. Neste

caso pela defini¢do tem-se I rFdm =0 Logo segue:

P = mVC . (14)
ou, o momento linear de um corpo rigido € igual ao produto de sua massa pela velocidade
no seu centro de massa.

O momento angular de uma particula dm em relagdo ao ponto C € definido como o
momento em relagio a C do momento linear:

h, =7 xVdm (15)



Usando a mesma aproximagio como a utilizada para 0 momento linear , o momento
angular de um corpo rigido pode ser escrito na forma :

A, =IF><I7dm=IFx(I-/-C+a3xF}2'm
=[ Ide)xf/'C + [Fx(@xFXim (16)

Mais uma vez considerando a origem C do sistema xyz coincidindo com o centro de
massa de um corpo rigido a equagdo (16) se reduz a:

Ae = [Fx{@x7)im (17)
L
Escrevendo o vetor velocidade angular @ através de suas componentes tem-se:
d=wj+o,]+ok (18)

E retornando as equagdes (1) ,a (17) toma a seguinte forma:
H =\l o, -1, —Iza)z}“+[-lqw, +1 0, —Incoz]]+
[—Iza), -, +!zwz]€ (19)
In=j.(vz +22)dm I”,=I(x2+zz)dm
I, = f(? + % Jim (20)

sdo os momentos de inércia do corpo em relagio aos eixos X,y e z respectivamente e:
Ix,,:J‘xydm ]B=Ixzdm ]nzj'yzdm (21)

onde:

s3o os produtos de inércia. Os eixos no qual os produtos de inércia s#o zero sdo chamados
eixos principais de inércia.
Deve ser notado que para um sistema coordenado fixado no corpo, os momentos ¢

produtos de inércia s30 constantes. A equagio (19) pode ser escrita na forma matricial
abaixo:

H, I, -1, -1.][e,
He={H t={-1, I, -1,Ro, (22)
H, -1, -1, I, ||@.
3.1.4) ENERGIA CINETICA DE UM CORPO RIGIDO
A energia cinética de um corpo rigido € definida como:
| G-
=3 { V7 dm (23)

Usando a equagiio (8) comV/,,, =0, a equagdo (23) se reduz a;



T:%mﬁcﬁc +r?c[a3x IdeJ+—;—I (@x7)(@x F)dm (24)

Se C for o centro de massa de um corpo rigido, a primeira integral sera nula resultando
entdo:

T-—-mVC [1 ol 1,0 +1,0 -0l -2l 2001, 25

¥zl
O primeiro tenno da equagio (25) representa a energia cinética do corpo como se ele
estivesse em translagfio pura e 0s termos restantes constituem a energia cinética do corpo
como se ele estivesse em rotacdo pura ao redor de C. A energia cinética de rotagio , T,

pode ser expressa na forma matricial abaixo:

. 1, -1, -1_}lo,
T,= —2-[coJr o, ol-1 1, -1 Ko, (26)
-1, -1, I, ||®.

3.1.5) EQUACOES DE MOVIMENTO

As equagdes do movimento sdio baseadas na segunda lei de Newtom , que diz que
a varta¢do do momento linear com o tempo eqitivale a for¢a que age sobre a particula. Deve
ser notado que a lei de Newton € aplicada somente a movimentos relativos em sistemas de
coordenadas inerciais.

Vamos considerar uma particula de massa m, movendo-se sob a agio de uma forga
F como mostrado na figura 3. De acordo com a segunda lei de Newton pode-se escrever:

ﬁ%(mﬁ): mP =ma @7)
O momento angular de uma particula relativo a um ponto arbitrario C ¢é:
h =FxmV (28)
A denivada do momento angular em relacio ao tempo vale: ‘
h -rme+rme (29)
Utilizando as equagdes (7) e (27) obtém-se a expressio abaixo:
l? -—?xm(ﬁ XF)+FxXF = —ﬁ X mF +Fx F (30)
Pela definigéo, entretanto, 0 momento da forga F em relagéo ao ponto C ¢é:
M =FxF 31)
Substituindo a equag¢io (30) na equagdo (31) , obtém-se:
M, =h +R xmr (32)

As equag@io de forga ¢ momento{equagdes 27 e 32), foram obtidas para uma
particula unica, mas elas podem ser estendidas para equacionar 0 movimento de corpos
rigidos. Sabendo que para corpos rigidos nio hi momento relativo no sistema de
coordenadas xyz e usando a equagdo (11) , pode-se escrever a equagiio de forga do
movimento



F =[adm= [[a, +@x7 +&x(&x7)dm] (33)
onde F é a resultante das forgas externas atuando no corpo rigido e m € a massa total do

corpo. Note que forgas atrativas no corpo rigido sdo forgas internas e se cancelam
mutuamente. Se C coincide com o centro de massa do corpo rigido, entdo J' rdm=0:

m

Logo a equagdo (33) se reduz a:
F=ma, (34)
o que quer dizer que um corpo rigido move-se como se fosse uma simples particula de
massa igual 4 massa total do corpo rigido, concentrada no centro de massa C onde esta
aplicada a forga a resultante F das forgas externas.
A equagdo de momento do movimento em torno de C ¢ da forma abaixo

M,=H, +[R, xidm (35)

Onde M, é aresultante dos momentos externos em relagio a C e A - € 0 momento angular
do corpo rigido em relagdo a C. Utilizando a equacgio a equagio (35) e lembrando que para
um corpo rigido 7, =0, pode-se escrever

JR. xFdm =R, x (& x | Fdm) (36)

Mas se C for o centro de massa do corpo tem-se fi-'dm =0. A equacdo (35) se reduz:

M o=d (7

ou, o momento das for¢as externas em relagdo ao centro de massa de um corpo rigido €
igual a taxa de variagio do momento angular com o tempo em relagio ao centro de massa.

Sera mais conveniente expressar o momento angular em termos das componentes ao
longo dos eixos X, y, z na forma:

H =Hi+H j+Hk (38)
Pelo fato de x, y, e z serem 0s eixos de rotagdo, pode-se usar a equagdo (5) para a derivada

de um vetor expressa em termos dos eixos de rotagdo e podemos escrever a equagio (37) na
forma abaixo :

M.=H_, +axA. (39)

As equagdes (34) e (39) podem ser escritas em termos de componentes COmo segue:
F. =mx, (40.2)

F, =mp, (40.b)

F.=ms, (40.c)

M,=H +oH. ~wH, (40.d)

M,=H +0.H -oH, (40.¢)

M,=H +oH. -0 H, (40.5)



Onde H,, H,e H, sdo dados pela equacdo (22). No caso especial em que os eixos

de rotago x , y ¢ z coincide com os eixos principais de inércia , as componentes do
momento angular sdo reduzidas a

Hx = Inwx
H, =1 0, (41)
H, =1 o,

Substituindo a equagfio (41) nas equagdes (40.d) a (40.f) as equagdes de momento se
tornam:

My=1,0,+0,0,({.-1,)
M, =16 +o00,(,-1,) (42)
M =10 +0,0,,-1,)

que sdo conhecidas como as equagdes de momento de Euler.

3.2 -ESTABILIZACAO DE ATITUDE

Os sistemas de controle de atitude do satélite podem ser classificados em duas
categorias gerais : estabilizac@o por spin e estabilizac3o nos trés eixos. A estabilizagio por
spin ¢ baseada na rigidez giroscopica devido 4 rotagdo de todo ou parte do satélite. Ha duas
subdivisdes desta classe : a estabilizagio por simples spin ou a estabiliza¢#io por duplo spin.
Na estabilizagdo por simples spin , o corpo inteiro gira em torno do eixo principal minimo
ou miximo de inércia. Os satélites de comunicagio mais antigos tais como Syncom e
Intelsat I e IT foram estabilizados por simples spin. A limitagio basica destes satélites foram
que eles ndo puderam usar antenas orientadas para Terra, necessitando portanto de uma
antena que possa apontar para todas as diregdes consequentemente com um ganho da
antena para a Terra muito baixo.

Esta limitagdo ¢ superada num satélite estabilizado por duplo spin o qual se divide
em duas partes: a plataforma externa e o parte mével interna, cada parte girando em
diferentes taxas. A plataforma consiste de antenas e equipamentos de comunicagdo
orientados para a Terra girando a uma revolugdo por dia. O parte mével interna gira a uma
alta taxa de spin (geralmente de 60 rpm) para fornecer rigidez giroscopica. No caso da
estabilizaciio nos trés eixos, todo o satélite com excegfio dos painéis solares que sdo
orientados para o sol, pode ser orientado para diferentes diregdes. Por exemplo para a Terra
uma estrela, etc.Os torques controladores ao longo dos trés eixos sio produzidos pela
combinago dos momentos das rodas, das rodas de reagiio , do torque magnético e dos jatos
de gis.

O sistema de coordenadas utilizados no controle de atitude como mostrado na figura
abaixo. O sistema de coordenadas fixo inercial X,Y,Z, € utilizado para determinar a

posigio orbital do satélite.
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Figura 4 — Sistemas coordenados no controle de atitude

*

O movimento de atitude de um satélite é na maioria das vezes descrito em termos de um
sistema de trés eixos coordenados, chamados de ,roll, pitch e yaw.

O eixo roll ,X, esta ao longo do vetor de velocidade orbital; o eixo yaw ,Z, esta ao
longo do vetor que liga o centro de massa da Terra com o centro de massa do satélite; e o
eixo pitch ¢ perpendicular ao plano formado pelos eixos yaw e roll tendo o sentido do
vetor resultante do produto vetonal dos vetores yaw e roll. O sistema coordenado XYZ é
também denominado de sistema coordenado orbital. A origem do sistema de coordenadas é
o centro de massa do satélite . Ele est4 girando em relag3o ao sistema fixo X,Y,Z, com a
velocidade angular de uma revolugdo por didria. A perturbagiio de atitude de um satélite no
sistema de coordenadas XYZ € obtida através das rotagdes a seguir : v em tomo do eixo Z,

@ em tomo do eixo Y, e ¢ em torno do eixo X. Os adngulos y.0 e ¢ sdo chamados
respectivamente de erros : yaw , pitch e roll .
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3.3 - ESTABILIZACAO NOS.TRES EIXO0S

Os torques controladores ao longo dos eixos no sistema de estabilizag#o por trés
eixos sdo produzidos através de varias combinagdes dos momentos de roda, das rodas de
reacdo € dos jatos de gas. HA dois tipos de sistemas de estabilizagio nos trés eixos: um
sistema de momentos com momento de roda ao longo do eixo pitch, ¢ um sistema de
momento nulo com a roda de reagdo ao longo de cada eixo.

No sistema de momento de roda, 0 momento angular ao longo do eixo pitch
fornece uma rigidez giroscopica. Nestes sistemas, os eixos roll e pitch sfo controlados
diretamente e o eixo yaw é controlado indiretamente devido ao acoplamento dos erros roll e
yaw, eliminando consequentemente a necessidade de um sensor yaw. Nos sistemas de roda
de reagdo, todos os trés eixos sdo controlados independentemente, sendo para isso
necessario um sensor yaw. O momento da roda pode ser estabelecido em relagéio a um ou
dois eixos. O torque controlador em relacfio a0 eixo pitch advém da mudanga de velocidade
da roda de momento. O torque em relagdo ao eixo roll advém dos jatos de gis e das rodas
de reagdo.

As equagdes linearizadas do movimento de um satélite estabilizado nos trés eixos
s3o derivadas prnimeiras. A velocidade angular do satélite pode ser expressa em termos da
velocidade orbital, @, , ¢ dos erros angulares de atitude, y, 8, ¢ ¢ que s30 conhecidos como

erros yaw, pitch e roll, respectivamente, como segue abaixo:

@, 1 0 -send |[4 cosfseng
o=1m,:=|0 cosg cosdseng 0 - @,y cosgcosy +sengsendseny
@, 0 -seng cos@cosd |y —sengcosy +cosgsenGseny 3)
¢? — WY
=< B-w,
W+ @p
O momento angular do sistema pode ser escrito na forma:
H=H,+H, (44)
onde:
d,=l, n &l (45.9)
i, =<llw, 1o, Lol (45.b)
s%0 os momentos angulares das rodas e do sat€lite, respectivamente, onde/,., 7/, € /_sio

os momentos principais de inércia do satélite € @,. @, ¢ @, sdo as velocidades angulares

dos eixos x, y e z dado pela equag3o (43). Introduzindo (44), nas equagdes (45) e (43) na
equagio (39) e ignorando os termos ndo linear, obtém-se a equacio de momento na forma :

12



b+ 1= 00+ B0~ 0, .5+ @)~ 1. =1, )0, (37 + @)
. ‘hy +wap+hx(¢+wo¢.)—hz(¢_wo'/’) . (46)
b, +1,(V —w,p)+ h 9+ o) —h (0—0,)~(],, ~ 1 )0, (¢~ ow)

M

i

Os momentos externos surgem de trés principais fontes: o gradiente gravitacional,
a pressio solar de radiagio, € os momentos controladores adventos dos atuadores.

Denotando os torques individuais de M, M, e M, respectivamente pode-se
escrever :
M=Mg+Ms+M, (47)
As expressies para o gradiente de gravidade e os torques devido a presséio solar
sdo obtidos nas sessdes seguintes.

3.4 -~ TORQUES PERTURBADORES

3.4.1) TORQUE DEVIDO AO GRADIENTE DE GRAVIDADE

O corpo de um satélite sofre um torque do gradiente gravitacional devido a variagio
das distdncias entre o satélite e o centro de massa da Terra.
A forga gravitacional correspondente a um elemento diferencial de massa dm |,
mostrado como o ponto P na figura |1, é:

_ 5 5 Lo 5
ﬁ:yemtpe Ro=r dm:‘u‘(Ro_ r)dm[-1+3r §°+({%)J
A

&R R
Eﬂ‘(ﬁ":F}dm(l+3F'}}J @8)
R R

onde é assumido que r/R, <<1. O momento gravitacional do satélite € obtido usando a
equagio (48) e notando que Irdm =0 pois 7 ¢ um vetor medido do centro de massa do

satélite. O resultado é:
M, =IF><F dm

=3;‘£ [Fx R R, Jim (49)

13



Figura 5 — Gradiente do momento gravitacional no satélite

Os vetores unitarios / , f, k ao longo dos eixos do corpo do satélite , assim como

os eixos principais de inércia s&o relacionados com os vetores unitarios /, J, K ao longo
dos eixos orbitais como segue:

i 1 0 0 cosd 0 -—sené || costr senyg O T
jt=|0 cos¢ seng| O 1 0 —seny cosy OKJ
k 0 -seng cosg|sen@ O cosé 0 0 1K
cosdcosy cos#seny —senf |1
=| ~cosgseny +sengsenfcosyy  cosgcosy +sengsendseny  sengcosd K J H50)
sengseny +cospsendcosyy  ~—send cosy +cosgsendseny  cosg cosd K

Usando a equagao (50), o vetor ﬁo = ROIZ' pode ser escrito nas coordenadas fixas do
satélite como:

R, = R,(-sen 67 + sen ¢ cos &) + cos ¢ cos 6k) &1

Substituindo a equacéo (51) na equagio (49) , o gradiente do momento de gravidade
toma a seguinte forma;

3 (I, —1,)sengcosgcos’ 6
A_/}G :_R%i ~({{,.—1,)senfcosbcosg (52)
-1, ~1_)sen@cosPsen g
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Sabendo que

@} =%- (53)
onde @, € a velocidade angular orbital. Inserindo a equagdio (53) na equagdo (52) e

assumindo que os dngulos & ¢ ¢ sdo pequenos, o gradiente do momento de gravidade se
reduz a

o(.-1,)
M, =302l0(,_~1,) (54)
0

3.4.2) TORQUE DEVIDO A PRESSAO RADIACAO SOLAR

As forgas da radiaglio solar sio devidas aos fétons incidindo na superficie do
satélite. Em geral a fragdo, p,, indicam os fétons “specularly reflected” , a fracdo, p,,

indicam os fétons “diffusely reflected”, e a fragdio, p,, serd absorvida pela superficie.

A superficie, A, intercepta o raio de radiacdio através da se¢do transversal Acosy,
onde y ,como mostrado na figura 6, é o dngulo entre o vetor unitinio # ao longo da
superficie normal e o vetor S ao longo da diregdo dos fétons incidentes. Se o raio inteiro ¢
absorvido (isto €, se p, =1), a forga desenvolvida ¢ PA (7 -S)S, onde P ¢ a pressio da
radiagfio solar. Pelo fato do momento dos fétons interceptados pela superficie mudar de
virias maneiras, como mostrado na figura 12, a forga de radiagdo, 7., devido aos fotons
absorvidos é

F, = p PARS)S (55)
Se a fragdo dos fétons incidentes refletir “specularly”, como num espelho, a fragdo p,.ca
forga F,devido aos fotons refletidos “specularly” é dada por

F, =2p PA#S)# (56)

Fy -
Surface area= A
Solar pressure = P

Specularly ———
reftected

photons —_—
V-

4

Incoming —-+——m——
photons

Figura 6 - Forga da radiag@o solar na superficie
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A fragdo, p,, dos fotons incidentes é assumida ser refletida “diffusely”. O momento

dos fotons incidentes pode ser.considerado como “parados” na superficie e radiado

novamente para dentro do hemisfério. Integrando o momento correspondente ao
hemisfério, a componente tangencial do momento “de partida” ¢ cancelada devida a

simetria, restando apenas a componente normal & superficie. A forga total , £ , »causada
pelos fotons refletidos “diffusely” é dada por
E,=p PAG-5)S + % 0 PAG - )i (57)
Combinando as equagdes (55) e (57), a forga total devido a radiagdo da pressdo solar é
F = PA(#- S'){(pa -p)S+ (2;0, +§Pa )ﬁ} (58)
Notando que p, + p, + o, =1, 0 momento da pressio solar de radiagio A}, €
M, = PA(#- S")i-'{(l -p,)S + 2[,0, + % s ]ﬁ} (59)
onde 7 € o vetor do centro de massa do satélite até o centro de pressdo da irea dada, A . Da
figura 13 , o vetor unitario § é
S =sen cil + cos6K =senacosd] +send/ + cosa cos K (60)
onde § ¢ a declinagdo do sol, positiva do equinocio vernal para o equmocm de outono; « é
o dngulo orbital medido do local do satélite ac meio dia ; ], 0 Jo, K s30 ao vetores ao

longo do eixo orbital do satélite ao meio-dia; e I, J , K, sdo vetores unitarios ao longo
dos eixos orbitais a um angulo orbital a.

Yy

Figura 7 — Pressdio do momento da radiagdo solar no satélite

Para um satélite estabilizado nos trés eixos, o solar “array” contribui com a maior
parte do momento da pressdo solar. Pelo fato do painel solar “esta na trilha do sol” em
relagdo ao eixo picht, como mostrado na figura 7, o vetor # é dado por

7i =sen al + cos ak (61)
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O vetor 7, normal ao painel solar, coincide com o vetor § no equindcio, onde §=0.
Substituindo as equagdes (60) e (61) na equagfio (59) , obtém-se

PA(yK, cosa ~ zK,)]
M, =3 PA(K, sena - xK, cosa)J (62)
PA(xK, — yK, sena)k

onde foi introduzida a notagdo
K,'= [(1 - p,)cosé'+2(p, +%p,)]cosé' (63.3)
K, =(1-p,)cosdsend (63.b)

Além disso x, y e z s30 componentes do vetor 7. Transformando 0 momento da pressio
solar A7,, para o sistema de coordenadas X, ¥,, Z,no qual gira na razdo de 1 grau por
dia, obtém-se
(K, - zK , cosa — xK , sena)l,
M, =P4] (zK, sena-xK, cosa)l, (64)
(—zK, sena + xK, cosa)X,

Das equagdes (62) e (64) , deve ser notado que a componente da radiagdo solar ao
longo do eixo picht(Y e Y,) & periddica, com o periodo igual ao periodo orbital.
Consequentemente o efeito “net” da componente deste torque no periodo de 6rbita “cheia”
é nula. Por outro lado , as componentes a0 longo dos outros eixos tém componentes
temporais (nfo nulas unidirecionais), resultando numa mudanga “net” do momento angular
do satélite sobre uma 6rbita “cheia”. Deve ser frisado que o torque temporal em um sistema
de coordenadas se toma periddico em outro sistema de coordenadas.

3.5 - MOMENTO DE RODA FIX0O COM JATOS DE GAS

A maioria dos satélites recentes que sio estabilizados nos trés eixos, tais como RCA
Satcom, Intelsat V, e OTS/Marecs , usam um sistema de controle de atitude consistindo de*
momento de roda com jatos de gas (torques magnéticos no RCA Satcom). O momento de
roda fornece uma ngidez giroscopica. A dindmica de atitude de um sistema fixo de
momento de roda ¢ similar dquele utilizado no satélite estabilizado duplamente por spin. A
maior diferenga consiste no fato do momento angular de um satélite estabilizado por duplo
spin ¢ em geral significativamente maior do que o do satélite estabilizado nos trés eixos
com um momento de roda fixo. Consequentemente a razdo do erro de atitude “buildup”
devido aos momentos perturbadores ¢ maior para um sistema de momento de roda fixado.
Para um satélite estabilizado por duplo spin, os erros de atitude s¥io corrigidos
periodicamente por comandos da terra como no Intelsat VI. Num sistema de momento de
roda fixado, entretanto, os jatos de gas sdo disparados de controladores eletrnicos para
corrigir os erros de atitude automaticamente. O sistema ¢ mostrado na figura 8. Os erros
pitch e yaw sio detectados pelos sensores da Terra.

17



O momento de roda € alinhado nominalmente com o eixo picht, com o vetor
momento angular ao longo do eixo pitch no sentido negativo. Consequentemente as
componentes do momento angular da roda nas coordenadas fixas do satélite sdo

h,=0 (65.a)
h, =~h (65.b)
h =0 (65.c)

onde /1 =/7,€ ¢ a magnitude do momento angular da roda, no qual /, ¢ seu momento de

inércia e € é a velocidade angular. inserindo as equagdes (47), (54) ¢ (65) na equagdo
(46),0btém-se

M_+M,_ I ¢+[4w;G, ~1,)+op+lh-w,( 1, +1, )W
M +M_ ;= 1,6+3w0(_~1,)~h (66)
Mcz +Msz Izzyl+[a)§(1yy _lxr) +w0h]y,—[h_m0(]m +I:: _]yy)]¢

Assumindo que
h>>max{4ew,(,, - 1)@, .~ 1, +1,)o,{,6~-1,)] (67)
as equagdes de movimento tomam a forma abaixo

M_+M_ 1 @ +whg+hy
M +M y=41,6+30,0(,~1,)~h (68)
M_+M, I_ ¥ +o,hy —he
|
Thrusters
i s R0 ¥

raX Z  Yaw
Earth

senspr momentum
. wheel

Y
Pitch Y

Figura 8 — Sistema de momento fixo de roda com jatos de gas

Da equacio (68), € claro que para pequenos erros de atitude, a equacdo em relagio
a0 eixo picht esta desacoplada das equagdes em relag&o aos eixos roll e yaw. As equagdes
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em relagio aos eixos roll € yaw s3o acopladas por causa do momento angular 4. Por causa
disso iremos discutir o controle do eixo pitch separado do controle dos eixos roll e yaw.

3.5.1) CONTROLE DO EIXO “PITCH”

Da equagdo (68), a equagdo linearizada do eixo pitch é

M, +M, =1 0+30i(,-1,)0-h (69)
No casode 7/ =17_, a equagiio (69) se reduz a
My+M, =10~k (70)

O momento da pressdo solar, M, ao longo do eixo pitch € periodico como mostrado na
equagdo (64). O erro pitch pode se controlado aplicando um torque proporcional ao efro €
sua razio. O torque controlador advém da mudanca do momento angular da roda de acordo
com

h=-K,(z,0+9) (71)
Substituindo a equagdo (71) na equagdo (70) e notando que Af_, =0, a equagio do eixo
pitch assume a forma _

My =1,0+K,7,60+K,0 (72)
Para K,,7r, >0 a equagio (72) ¢ a equagio de movimento para um sistema amortecido de
segunda ordem. A freqi€ncia natural, @, a taxa de amortecimento, &, , sdo dadas por

K
w, = [ $p = % |Ke (73)
].W 2 j”’
O diagrama de bloco de controle ¢ mostrado na figura 9. O momento de roda é
aplicado no satélite para anular 0 momento externo. As fungdes de transferéncia de um
controle pitch sdo

G(s) = 74
(s) 15 (74)
H(s) = K (2,5 +1) (75)
Spacecraft
dynamics Pitch
M, ‘ l,,:,s2 — enf_'a
Wheel torquer
| Kp(rys +1) ——

Figura 9 -- Diagrama de bloco para o controle do eixo pitch
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Produzindo

Ko(zps+1)
2

G(s)H(s) = (76)

&
»
Consequentemente a funcfo transferéncia do “open loop”, G(s)H(s), possui dois polos, um
ems=0eoutroems =" AR O “root locus” para um controlador pitch ¢ mostrado na
g

figura 16.

O ponto A, no qual ¢ gerailmente um ponto de projeto, corresponde a um sistema
amortecido criticamente,d, =1. Usando a equagdio (73), pode-se concluir que para um

sistema amortecido criticamente,
I
T, =2 |-% 7
A 1’ X, 7

e a fungdo de transferéncia “closed loop” ¢
6(s) _ 1

M (s) 2
I”(s + ?ﬂ]

(78)

»

Um erro pitch vem de vérias fontes, tais como um etro pitch inicial, momentos de
impulso de um jato de gs durante um periodo de “desaturation” (para manter a velocidade
da roda com um limite normal permitido) e durante “station keeping” por causa da falta de
alinhamento dos jatos de gas, ¢ o momento ciclico devido a pressio solar. O torque
perturbador durante “station keeping” é geraimente grande o suficiente tal que o controle da
roda ¢ abandonado em favor do controle do jato de gas. Neste caso, a velocidade da roda é
mantida constante enquanto os jatos de gas sdo usados para fomecer o torque controlador
de atttude. Os parimetros de um sistema controlador, como o K,e 7, , 530 selecionados de

forma que os erros de atitude devido a essas perturbagdes fiquem nos limites permitidos.

-~
<
]
]

4

I
§
-1

Figura 10 — Root-locus para o controle do eixo pitch
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Para um sistema amortecido criticamente, a resposti devido a um erro pitch inicial é

6(r) =e(0)(1 +%}-% (79.2)
17,

=e— e 79b
T o, 1’[(9 (79.b)

onde 6(0) ¢ o erro pitch inicial. Se M ,é um momento de impulso tal qualM, = M,5(r).

Utilizando a equagio (78) tem-se
o(r) = ﬂre*" (80)
1)9’
O erro pitch maximo ocorre quando t = 1 ¢ tem o valor de
O = o7 L (81)
I e
Para uma perturba¢io cossenoidal do tipo
M, =M, coswt (82)
como no caso do momento da pressio de radiagio, o estado-fixo de resposta é
0 =0, cos(wyf ~y,) (83)
onde a amplhitude € dada por
M,r? 1
8, =— 84
I, [(-70d)? +(2mw,)’ 1" (84)
¢ o dngulo de fase ¢ dado por
2mw,
= tan 0 35
WO 1 1'2&) g ( )
Parazw, << 1, a equagiio (83) pode ser reduzida a
M,7?
o= 7 COS Wyl (86)

»
O ganho, X . ¢ obtido com base no erro fixo ¢ na constante de tempo do sistema.

Notando que o torque controlador no satélite ¢ produzido por um momento de roda,
pode-se usar a equagdo (71) e obter

IyQ=-K,(z,0+6) (87
A transformada de Laplace da equagZo (87) para um dngulo inicial nulo, 6(0)=0, é
O(s) = -0 7 s+ 1o(s) + B (88)
Ips S

onde Q,denota a velocidade angular inicialda roda. Considerando um sistema amortecido
criticamente onde {o=1, 7, = 27, pode-se usar as equagdes (77) e (78) e escrever
23 +1
§) = —r————
s) lys(zm+1)
Para uma perturbagdo impulsiva de magnitude M, =M 0(f), M, =M,, a
velocidade da resposta do mamnento de roda é

M”(s)+& (89)
5
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Q) = --}Af-‘-’-[l+(—t--l)e“" ']+Q,, (90)

w T
A resposta no estado fixo (“steady-state response™), obtida fazendot — o é
o =M, o o1
¥

Observando as equagdes (80) e (91) ¢ ficil notar que o efeito do termo de longo
periodo de um momento perturbador impulsivo € a atitude do satélite manter-se constante.
Mas a velocidade do momento de roda muda como se 0 momento perturbador atuasse na
roda diretamente. O sinal negativo na equag3o (91) é devido ao fato do momento angular
ser negativo ao longo do eixo pitch.

Para um torque perturbador periddico, tal como o dado pela equagfio (82), a
transformada de Laplace da resposta da velocidade da roda é

Q2w +1)sM, Q
5)=- 2 92
) Iy s( +1)%(s? +a)o)+ 5 ®2)
Notando que parazm, <<1, a resposta para um estado estacionarioé reduzida a

Q, =- M, senawyt +Q, (93)
Iya,

Similarmente, um torque perturbador temporal conduzird a uma velocidade de roda
infinita a0 menos que um momento externo ao longo do eixo pitch seja aplicado, tal como
no jatos de gas controladores, para reduzir a variagio da velocidade da roda. Deste modo os
torques temporais exigiram periodicamente que os jatos de gds sejam acionados para
manter a velocidade da roda nos limites permitidos. Este procedimento chama-se
“momentum wheel desaturation”. Momentos perturbadores ciclicos resultam numa
velocidade de roda ciclica com um valor médioL2,. O momento de roda é geralmente
projetado de tal maneira que a variagio da velocidade de roda devido ao momcnto
perturbador ciclico fique nos limites permitidos.

Como mostrado na figura 9, o torque controlador é proporcional ao erro pitch, 6, e 2
taxa de variagdo do erro pitch, d6/dt . O erro pitch pode ser determinado através de sensores
de atitude, tats como os sensores da Terra(“earth sensors™). Entretanto, para determinar a
taxa de variacdo do erro, “rate gyros” s3o necessarios. “Rate gyros” ndo sdo capazes de
detectar variagdes muito baixas enquanto estiverem sendo solicitados por um tempo longo.
A pratica comum € usar “lead compensation™ .

3.5.2) CONTROLE DOS EIXOS ROLL E YAW

Usando a equagiio (68), a transformada de Laplace da equagdo de movimento no
eixo roll e yaw é

[Ma + M,,] ] [I”sz +agh hs ¢(s)}

; (94)
M, +M, - hs 1.5% +a.h |ly(s)
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Para um satélite onde ndo atuam controladores, Af_ =M_ =0, o movimento é 0
mesmo que num satélite estabilizado por duplo spin. No caso simétrico, /_, = /., a fungdo
transformada entre o dngulo yaw e o torque yaw é

w(s) _ I +oh

= (95)
M. (s) (I_s* +a,h)_s*+oh)+h's ,
Ent3o a equag@o caracteristica pode ser escnita na forma abaixo
s* +Qo,e, +@))s* +elo] =0 (96)
onde @, = % ¢ a freqiiéncia de nutagdo. As raizes da equagdo caracteristica sdo
2
st=—Enll112% |4 f144%
2 @, @,
o7

2 2
= [1+2“’°]¢(1+2‘"° -2[“"’} +}
2 W, @, @,

Figura 11 - Coupling roll e yaw
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Note que quando a)% << 1, os pdlos sdo
n

s=tjo,

s =% jm,
Consequentemente o movimento de forga livre consiste de dois movimentos
periddicos. O primeiro movimento € o movimento de nutagdo com freqiiéncia igual a w, e

o segundo movimento consiste de movimentos roll e yaw acoplados com uma velocidade
orbital @, . A figura 11 mostra um acoplamento row e yaw com nuta¢do nula. O dngulo ©

entre a normal a orbita e o vetor momento angular surge como o erro yaw 0 no ponto A,
com um erro roll nulo. Apés um quarto periodo, no ponto B, dngulo 6 surge como um erro
roll s6. Consequentemente hi um intercimbio entre os erros roll e yaw em cada quarto
periodo da orbita. E necessario apenas perceber e controlar um erro diretamente, sendo roll
ou yaw , como outro erro € controlado indiretamente devido ao efeito de agrupamento. E
mostrado posteriormente que para satélites de comunicagdo, o erro roll € grande impacto na
precisao da antena e € mais facil ser percebido que o erro yaw. Portanto, para um sistema
fixo de momento de roda, o erro roll ¢ percebido e controlado diretamente e o erro yaw ¢
controlado indiretamente. Os métodos abaixo podem ser usados para controlar os erros roll
e yaw.

WHECON control system . Neste método o torque controlador € aplicado ao longo
do eixo roll através de jatos de gas e é proporcional ao erro roll, ¢, e a taxa de variagio do
erro roll, d¢/dt. Os jatos de gas sdo controlados por dispositivos que apenas ligam e
desligam. E necessario entdo um modulador para transformar o sinal de controle num sinal
que liga e desliga os jatos de gds. A pritica mais comum ¢ usar um modulador
“pseudorate”, como mostrado na figura 12. Um “Schmitt trigger” com histerese e feedback
do polo real produz uma série de pulsos cuja média é proporcional ao erro e a taxa de
variagdo do erro. Este processo € as vezes chamado de “derivedrate increment system” pois
oferece um método de sintetizar a taxa de varia¢do angular quando a medigdo direta ndo é
possivel. Os jatos de gas controladores sdo acionados de tal modo que fornece um torque
controlador ao longo do eixo roll e yaw também. Os torques controladores ao longo dos
eixos roll e yaw sdo

M_ =-Kcosa(m + Dd(s) (98)

M = Ksena(s +1g(s) (99)

onde K € o ganho, determinado pela for¢a do jato e um brago de momento, o € o dngulo
offset, e T € a constante de avango de tempo de um circutto “pseudorate”. Substituindo as
equagdo (148) e (149) na equagio (144) obtém-se

[Ma}=|:[usz +@.h+K cosa(zs +1) hs ]{(5(5)}

(100)
M -Ksena(ms+1)—hs I_ s +a.h | w(s)

sz
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Kin+ 1)

e + _D J ] ] M. =K(rs+ 1)
Attitude I
efyor
Schmitt trigger
with hysteresis

Figura 12 — Diagrama de bioco para uma “modulagio pseudorate”

A equagio caracteristica correspondente a equagdo (100) é

U ol )+ 8 (Kd , cosa) + s [h{w ] . +w,], +h+Krsena)+K cosal ]
+s{A K 1w, cosa + K sena)] +(@lh® + @ hK cosa)=0 (101)

De acordo com o critério de Routh, a condi¢do de estabilidade necessaria € que
todos os coeficientes da equagdo caracteristica sejam positivos. Os coeficientes sdo
positivos “estaveis” para valores positivos de K, 1, «, e 4. Consequentemente, num sistema
de momento de roda fixo, 0 momento angular da roda é mantido ao longo do eixo pitch
negativo. '

O momento angular da roda é determinado principalmente pela precisio yaw
requerida. Na auséncia de nutagdo, e perturbagdo e dos torques controladores, o ciclo
orbital roll-yaw sera um circulo como mostrado na figura 11. Entretanto, na presenga da
zona morta roll e do torque roll-yaw perturbador temporal o ciclo orbital roli yaw sera”
mostrado na figura 13. Quando o erro roll passa a zona morta, o jato de gas offset langa
uma serie de pulsos para manter o erro roll na zona morta roll. Isso continua, devido ao
movimento orbital, até que o erro roll deixe a fronteira e cruze a zona morta. O emo yaw
¥, € o tempo t: de saida da zona morta limite ¢,, e 0 erro yaw , € o tempo t: para

alcangar o limite oposto -¢p sio dados abaixo

cosv, = DoPokt (102)
21,
y, =~ L:5en0 (103)
@yh
T
B (1+c0o8(v, —0,)) +, sen(v, —v,)+ (L, -, )i?i%i =0 (104)
wo
T
¥, =, cos(v, —v,)— @, sen(v, —v,} +(v, —v,)cosv, — (105)
LI}
onde
v, = @, (106.)
v, = @yf, (106.b)
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Figura 13 - Ciclo orbital roll-yaw

Nas equagdes (102-105), Ts é o torque perturbador temporal roll/yaw .O &ngulo yaw , na
zona morta ¢, representa 0 maximo erro yaw e tem influéncia na magnitude do momento
angular. Para obter ¥, , pode ser usada a lineanzagdo iterativa.

Para os torques perturbadores, 7,.(s)=17,. /se T,(s)=17,,/s, no qual sdo

constantes as coordenadas do corpo fixo e ciclico nas coordenadas inerciais, o erro no
estado fixo (steady-state error) da equagdo (100) vale

P —
¥ wgh+Kcosa
T,
=—=_. para - K cosa >> w,h (107)
Kcosa
T,
v, _ b T, + R sena
wh ah+ K cosa
I, + T, . tanx
=== para — K cosa >> a,h (108)

Woh

Da equacio (108), o erro yaw para estado fixo € inversamente proporcional a magnitude do
momento angular. Devido ao offset yaw, o ciclo orbital roli-yaw, como mostrado na figura
13 , Ja ndo € simétrico. O erro yaw maximo combinado serd a soma do erro yaw 2 no ciclo
orbital roli-yaw com o erro yaw compensador devido ao torque perturbador constante do
corpo fixado. O momento angular da roda é selectonado tal qual que o erro yaw fique no
limite da precisdo yaw especificada.

O ganho, K, ¢ escolhido-grande o suficiente para garantir a capacidade de captura
roll e uma rapida resposta roll transiente. Para selecionar o dngulo offset, a, e a constante
de tempo, t, € necessario analisar as raizes da equacdo caracteristica (101). Deve ser notado
que as analises linearizadas se aplicam somente quando o erro roll ¢ meramente maior que
¢o. Os parametros selecionados com esta base podem nio ser os melhores parimetros para
uma operagdo “normal on orbit” quando o movimento roll esta dentre da zona morta.
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Assumindo que @, <<, ¢ htan’ @ >> @,/ fungio transformada do loop aberto
do eixo roll é: :
G()H(s) = Kl cosa(s+w,/tana)(s +htana/I ) (= +1)

I L (s +R° 1T 1 Xs* +@;)
O “root locus” para controlador de loop-fechado roll-yaw ¢ mostrado na figura 14. A raiz
(zero) do compensador “derived-rate” fornece o amortecimento do polo da freqiiéncia de
nutag¢do. O amortecimento do polo freqiiéncia de 6rbita é devido ao angulo de offset, o .
Assumindo que

(109)

W,

h>> (110)
tana
K cosa >> A0ohl o (111)
e que a freqiiéncia natural de um loop-fechado e as £axas de amortecimento associadas sdo
dadas por
Kcosa r {NKcosa
v =3 I, (112)
Nayh tana | Nh
®. = - =— 113
: [:z ! ;2 2 [:za)o ( )
onde
N= 3 I (114)
1+4° /(I K cosar)
H
Increasing j ,
* - v, L l\r:lt;::::?) pale
viad,
P X Orbit

w,
0 rare pole

o
tan a

% e

iy p . ih_
Increasing ) VI

gain

Figura 14 - “Root-locus” para um acoplamento roil-yaw
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O parametro N da equagdo pode ser considerado um fator de corregdo com o valor
nominal de unidade.

Para fornecer um alto amortecimento e uma rapida resposta para perturbagdo,
valores de 7 e o sdo nominalmente escolhidos para amortecer criticamente o sistema. O
dngulo offset do jato de gas, o, é selecionado para amortecer criticamente o modo de
freqiiéncia orbitai @, . Considerando ¢, = 1 na equagdo (113), a equagdo de projeto para o

é
.o
a=tan‘121’-———“ . 115
Nh (113)

A constante de avango de tempo, T, ¢ selecionada para amortecer criticamente a frequéncia
de nutagdo do movimento. Assumindo £, = 1 na equagdo (112), a equagdo de projeto para
7 édada por

(116)

Figura 15 - Limite superior para impulso bit

Impulse bit . Um dos pardmetros de projeto mais critico para um sistema de
momento de roda fixo € o “minimo impulso bit” dos jatos de gas offset. O salto (“bound™)
superior que conduz a um erro roll completamente transversal 4 zona morta por meio de um
simples pulso, como mostrado na figura 21.

E assumido que o contato a fronteira — ¢, da zona morta ¢ feita com uma nutagdo

inicial de magnitude Ah/h e um pulso simples que conduz a um erro roll para a outra
fronteira, ¢, . Da geometria, o salto (“bound™) superior para Ah é

A< 2ol (117)
1+sena +sen(45° +a/2)

E também desejavel criar um impulso bit minimo grande o suficiente de maneira
que a ciclo limitado pelos dois lados, se isso ocorrer, conduz o disparo de apenas um pulso
por contato de fronteiro. Se o erro roll ndo é reduzido rapido suficiente, a presenga de um
sensor de barulho causara um disparo multiplo do jato de gas. Da figura 16 segue que o
caso limite € quando AB (ou CD) é nommal a fronteira da zona morta. Disto, pode-se
concluir que o salto (“bound”) inferior no Ah deve satisfazer a inequagio
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> 2p Atana

Ah (118)
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[
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z ~%p
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Figura 16 — Limite inferior para um impulso bit
Two-puise modulation . A principal caracteristica deste método, que também

utiliza os jatos de gas que fornecem os torques controladores ao longo de ambos os eixos

roll e yaw, é que quando o erro roll permanece na zona morta, os jatos de gas sdo

disparados na sequiéncia de modulagdo de dois pulsos. A figura 17 mostra o diagrama de

bloco da segiiéncia de controle do sistema. Como o a atitude roll do satélite alcanga a

fronteira positiva da zona morta no ponto A, mostrado na figura 18, o X/Z thruster para

mudar o0 momento angular de Ah. Apos um intervalo de tempo AT, o qual fica normalmente

entre 7/12 e 5/8 do periodo de nutagdo e € equivalente a & entre 30 e 45 graus, o segundo

pulso do mesmo jatom de gas € disparado. O segundo pulso nio apenas muda o momento .
angular de Ah mas também reduz o dngulo de nutagdo. A técnica da modulagdo de dois

pulsos amortece a nutagdo € reduz o erro roll,

Thruster modulator Thruster

J—_]t#o Cj

Figura 17 - Diagrama de bloco de um controle de modulagio de dois pulsos

Torque magnético. O torque controlador dos eixos roll e yaw pode ser produzido
usando o campo magneético da Terra. Tal sistema consiste de uma bobina que produz um
dipolo magnético quando a corrente flui ao redor da bobina. O dipolo magnético, M, €
proporcional a “ampere-turns” e a area encoberta pela bobina, e a dire¢do normal ao plano
da bobina. O torque, TC, atuando no satélite é
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T =MxB (119)
onde M é o dipolo magnético da bobina e B o campo magnético da Terra. Como mostrado

na figura 19, no campo magnético da Terra, B, ¢ modelado como dipolo localizado
inclinado a longitude de 69 graus oeste e a latitude de 78,3 graus norte.

L

nutation

Final

nutation /

( §=301045°,# Transient
T -

R T T~

Figura 18 ~ Diagrama de controle rool-yaw

Greenwich
metidian

Spacecraft
Figura 19 — Campo magnético da Terra

O campo magnético da Terra nas coordenadas de orbita €

B, = B, sen(11,7°)sen(4_ - 69°) (120.a)
B, =-B, cos(11,7°) (120.b)
B. = -B_sen(11,7°) cos(A, —69°) (120.c)

onde A, € a longitude oeste do satélite sincronizado. Vamos considerar uma bobina cujo o
dipolo magnético €

M,=-Msena (121.a)
M,=0 (121.b)
M, =-Mcosa {(121.c)
Utilizando as equagdes (119) a (121), o torque magnético no satélite torna-se
T, = McosaB, = -MB, cos(11,7%)cosa (122.a)



T, =MsenaB, - McosaB,
=—MB, sen(11,7°)sen(a + 4, +-—69°) (122.b)
T, =-MsenaB, = MB, cos(1 L7")sena (122.¢)

Das equagdes (98),(99) e (122), pode-se concluir que os torques controladores ao longo dos
eixos roll e yaw podem ser produzidos igualmente para aqueles de um jato de gis com um
dngulo compensador dado por
K(zp +¢) = MB, cos(1,7°) (123)

A dindmica de controle para um torque magnético sdo similares dquela utilizada no
WHECON, exceto o ganho, K, que para um torque magnético ¢ muito menor. O dipolo
magnético pode ser produzido por duas bobinas, uma bobina yaw que produz um dipolo
magnético ao longo do eixo yaw, A ,, ¢ uma bobina roll que produz um dipolo magnético
ao longo do eixo roll, M _. A diregdo do torque controlador pode ser invertida mudando a

diregiio da corrente nas bobinas. Deve ser notado que um satélite pode possuir dipolos
magnéticos que interagem com o campo magnético da Terra produzindo um torque
magnético no satélite, que pode ser considerado como uma parte do torque perturbador.
Torques magnéticos podem ser também utilizados para compensar os torques solares
perturbadores, como no Intelsat V.

3.6 - SISTEMA DE RODAS DE REACAO NOS TRES EIXOS

Um sistema de rodas de reagdo nos trés eixos pode ser considerado como uma
combinagdo dos sistemas de controle roll, yaw e pitch independentemente (fig. 20). Cada
eixo ¢ controlado variando a velocidade da roda de reagdo em resposta ao erro de atitude. O
sistema requer uma roda de reagido com momento angular nominal nulo e o sensor de
atitude para cada eixo (roll pitch e yaw)

Introduzindo a equagio (46) ¢ (54) na equagdo (47) ¢ desprezando a inércia
transversal da roda, as equagdes de movimento para um sistema de rodas de reagdo nos trés
eixos sdo

M, +M, =1 $+[40}(I,, — 1)~ @h Jp+[~h, — oyl ~ 1, + 1) ..

+0h, —wh, +h, (124.2)
M, +M_=1,0+30l6(_,~1.)+ohé-ho+ohv..

+hy, +h, (124.b)
M +M_ =1_i +[og(,, — 1)~ oh, W+, +oy(,+1. -1 ..

~h@+auh, +h, (124.c)
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figura 20 — Diagrama de bloco de um sistema de controle e reag#o nos trés eixos

Entretanto as equagbes (124) sdo acopladas, mas comoh,, 4, h.e @, sdo

pequenos, os termos de acoplamento sdio pequenos. Se os termos de acoplamento sdo
desprezados, as equagdes de movimento em relagio aos eixos pitch, roll e yaw se tormam
independentes, € consequentemente eles podem ser controlados independentemente. Os
torques controladores sdo aplicados permitindo que as taxas de variagio do momento
angular sejam

hy=K,(z,4+9) (125.2)
h,=Ky(z,0+6) (125b)
h, =K, (z,¥+y) (125.¢)

A dinamica de controle de cada eixo é muito parecido com a dinimica de controle
do eixo pitch de um sistema de momento de roda fixo. A momentos perturbadores
temporais (no sistema de coordenadas orbitais) conduzirio a uma alta velocidade
inaceitdvel ao menos que os jatos de gas controladores ou outros dispositivos forem
utilizados para aplicar uin momento externo ao longo do eixo da roda para reduzir a sua
velocidade. Consequentemente, os torques temporais irdo requerer uma desaturagio
(desaturation) das rodas de reagio. Momentos perturbadores ciclicos resultam numa
velocidade de roda ciclica ¢ nfio requerem desaturagio (desaturation) , se a vanag¢éio na
velocidade estiver nos limites permitidos da velocidade da roda.

3.7 - EFEITOS DA FLEXIBILIDADE ESTRUTURAL

Nas sessdes anteriores, o satélite era considerado um corpo rigido. No satélite
entretanto, a flexibilidade aparece de varias fontes, tais como os painéis solares, antenas, € a
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estrutura de suporte da antena. No futuro, espera-s¢é que o satélite seja muito mais
mecanicamente flexivel, devido 4 desenvolvimento das antenas e dos painéis solares. Estes
satélites exigirdo avang¢ados conceitos de controle de atitude. Na dltima década, extensivas
pesquisas tem sido efetuadas para estudar a interagio entre a flexibilidade estrutural e os
sistemas de controle de atitude. A maioria dos conceitos avangados tem sido propostos para
o controle de atitude de satélite. Vamos mostrar um exemplo simples para discutir os
fundamentos de flexibilidade e intera¢do com o controle de atitude.

Vamos considerar uma torg3o de flexibilidade de um painel solar no eixo pitch
representado tor¢do da mola e um disco, como mostrado na figura 21. As equagdes de
movimento deste sistema sio

1,6, +K@®,-0,)=T (126)
1.0, +K(6,~6,)=0 (127)
onde /, e I, sdo as inércias do eixo pitch do corpo central e dos painéis solares, 8, e 6,

sd0 os dnguios pitch do corpo e do painel solar, é a rigidez de torgdo, e T € o torque externo
ao longo do eixo pitch. Sendo

6, =0,-6, (128)
Adicionando a equag#o (126) e (127) e utilizando a equagdo 128, obtém-se
1,6,=T~-10, (129)
8, +226, = -6 (130)
|
0,\.’/ 1, Solar array
[«
LT
Roll axis — \4/“’ Center body
~lT

Yaw axis Pitch axis

Figura 21 — Modelo de flexibilidade de um painel solar

Onde [/, =/, + I = inércia pitch total
@, = JK/I, = freqiiéncia natural fixada da base do painel solar

Fazendo a transformada de Laplace da equagio (129) e (130), &, pode ser expressada como
I 5%6,(s)

2
n

A fungdo transformada nesta forma é mostrada na figura 22.a . Aqui os efeitos da
flexibilidade sdo introduzidos como um torque regenerativo (‘“feedback™). Reagrupando os
termos na equacio (181) obtém-se

1,5%0,(s) = T(s)+ (131)

2
5
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6,() si+w?
T sU(sP+Q)
onde Q, ¢ a freqiiéncia natural livre do satélite e é dada por

Q =, /1+1—f (133)
lb

A fungdo transformada, fatorando os termos do denominador, é dada por

A fungdo transformada na forma da equacfo (134) € representada na figura 22.b .
Aqui o dngulo pitch do corpo consiste de dois componentes. O primeiro componente, &, , €
obtido assumindo todo satélite como sendo um corpo rigido e o segundo componente, &, ,
¢

(132)

1 /
o = + s 134
i TLTSZ 1,1.(s* +Qj)} (134)

devido a flexibilidade do painel solar. Usando a fungdo transformada da equagdo (132), o
controle do eixo pitch ¢ modificado como mostra a figura 22.c. Aqui a freqiéncia natural
da base fixada do painel solar, w,, ¢ a raiz da fungdo transformada da malha-aberta e a
freqiiéncia natural do satélite, 2, , ¢ o polo. A origem locus (“root locus™) do controle do

eixo pitch € mostrado na figura 23. O sistema € estavel, entretanio os modos flexiveis sio
suavemente amortecidos.

8

LIpst + 03)

(b)

Spacecraft dynamics

2 k]
T 50w 8y

lstst + 21

Wheel torque

Kolrys + 1)

(c}

Figura 22 - Transformadas das fungdes para o eixo pitch
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Figura 23 —- “Root locus” para o controle do eixo pitch com flexibilidade

Para evitar a intesagdo da flexibilidade com os controladores de atitude, ¢ desejavel
Ter um alto amortecimento estrutural ¢ uma ampla separagiio entre as frequéncias de
controle e as fregii€ncias estruturas.

4 - RESULTADOS
4.1 - SITUACAO PRATICA

Os conceitos apresentados neste relatério serfio utilizados numa situago pratica
envolvendo um satélite flexivel onde serfio determinados alguns de seus pardmetros para o
sistema de controle de atitude.

Neste caso sera determinado os pardmetros do sistema de controle de atitude que
consiste de um momento de roda fixado com jatos de gas para um satélite cuja as
propriedades de massa sdo:

A=16.3m’ 1, =2700Kg.m’
— 2

p, =02 1,, =1360Kg.m

Pa=0 I_=2200Kg.m’

Onde :
A = Area do painel solar
ps = coeficiente de “specular reflection”
pd = coeficiente de “diffuse reflection”

As componentes do “CM-CP (centro de massa - centro de pressfo) offset” sdo
x=0.03m, y=0.03m, e z=0.33m. O torque do jato de gas roll vale 0.615 N.m . O torque
para a “desaturaco devido ao jato de gas” equivale a 0.422 N.m com um tempo de pulso
igual a 0.2 5. Os erros de controle de atitude permitidos sio:

0.05° — roll/ pitch
02° > yaw 35



Com esses dados determinar os torques solares perturbadores, 0 momento angular
da roda, o dngulo de desalinhamento (dngulo offset) para o jato de géas roll e a constante de
avango de tempo para os controladores do eixo pitch e eixos roll-yaw.

Solugdo : Os torques solares perturbadores sdo calculados utilizando as equagdes
62,63 e 64. No equinocio, 6=0, entio
K =l+p, =12
K, =0
Nas coordenadas do corpo do satélite, os torques solares sdo determinados
utilizando as equagdes 62 em N.n como

0.03x1.2cosed
M, =4644x10° x16.3{(~033x1.2sena - 0.03 x1 2cosa).J
~0.03x1.2senak

=272x10 cosad +(3.0x107° senz —2.72 x107¢ cosa)J

~2.72x10™" senak
Similarmente no solsticic de verdo, com 6=23.5 graus, os torques solares
perturbadores sdo

M, = (2.36x107° cosa + 7.30x107°)7 - (2.60x10~° sen @ + 2.36x10°° cosa)J +
(0.664x107° —236x107* sena)K

Nas coordenadas inerciais, os torques solares sic determinados utilizando as
equacgao (64)
Equinécio :
M. =272x10"cos al, + (3.0x10 * sen @ - 2.72x10 ° cos @)J

Solsticio de verio:

M, =(2.36x10"° +7.30x10° cosa — 0.66x10 senax)/,

—(2.60x107° sena + 2.36x107° cosa)J,

+(7.30x107 sen @ + 0.66x107° cosa) K,

Controle roll-yaw: Dos calculos acima, a constante do torque solar roll-yaw nas
coordenadas inerciais, Ts , no equinocio vale:
T.=272x10°Nm
Vamos assumir que a zona morta roll vale:
¢, =0.03°

Para um dado valor de momento angular, o erro yaw, Wz, pode ser calculado das
equacgdes 102 a 105. Para h=35 N.m.s,y2 é 0.15 graus. Os torques roil-yaw constantes para
um corpo fixado no equinécio sdo nules. No solsticio de verdo, estes torques valem:
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7,, =730x10° N.m
7, =0.634x10° N.m

Substituindo os valores numéricos na equagdo 108, e assumindo que a=8 graus,

Consequentemente o erro yaw total devido ao torque solar roll-yaw inercialmente
fixados, vy, e os torques solares que atuam no corpo fixado serdo menores que 0.2 graus.
Consequentemente, o momento angular de 35 N.m.s € escolhido para a roda.

O ganho “autopilot”, K, é o maximo torque controlador disponivel dividido pelo

alcance linear do sensor. Assumindo que o alcance linear ¢ mais ou menos 3 graus, o ganho
K, vale:

_ 0.615x180
KY 4

_ 0.664x10° +7.30x107¢ tan8 180
27 {24x60x60)x35 P

K =11.74Nm/rad

=0.038°

55

Assumindo que cosa =1, o fator de corregdo N € dado pela equagio (114), tal que:
= I = 1 = O
1+h*/I K 1+35/(2200x11.74)

955

O angulo de desalinhamento (angulo offset),a € obtido utilizando a equagio (115)

a=tan 2, }_—v["'w“
Nh

220
an™ 2\/ 200x27z =78
24x60x60x0 955%35

A constante de avango de tempo, 1, € obtida utilizando a equagdo (116)
ey J Io _ \/ 2700 _
NK cosax 0.955x11.74x0.99
O limite superior para um impulso bit do jato de gas roll, Ah, da equacgdo (117) vale
2¢,h
I+senea +2sen(45+a/2)
2x0.03xmx35
~ 180(1+sen 7.8+ 2sen 48.9)
<0.01387N.ms

31.2s

Ah <
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O limite inferior para um impulso bit do jato de gds roll vale
2¢;htana

Cosax
¢ 2:0.03xmx35xtan7.8

180xcos7.8
<0.00507N.m.s

Ah <

Estes limites para o impulso bit implicam que o tempo de impulso deve ser menor
que 0.022s e maior que 0.0082s. O tempo de impulso escolhido foi 0.015s.

Controle Pitch: O projeto do controle pitch pode ser baseado no erro picht maximo
permitido durante a “desaturagdo da roda”(wheel desaturation). O impulso do torque
“desaturation”, M, é:

M, =0422x0.2 =0.0844N.m.s

O erro pitch devido ao impulso “desaturation” ¢ dado pela equagdo (80). Da equagdo (81),a
constante de tempo do sistema ¢ dado por

Assumindo que 6, = 0.04° e mantendo 0.01 graus para ouiras fontes de erro,

- 0.04x2x1360x2.718 _
180x0.0844

31s

A constante de erro na equagio (79) é definido como
[)!'

T ==

K
Ou

!
K=}l:-

Substituindo os valores numéricos na equagio acima tem-se
1360

K = = 1.4IN.m/ rad
(31)

A constante de avango de tempo 7, da equagdo (77) € dada por:

I
T, =202 =2r=2x31=62s
JKe
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4.2 - SIMULACOES

Para plotar os graficos seguintes foram utilizadas as ferramentas do Matlab de
solugio de equagdes diferenciais. Todos os programas utilizados para plotar os graficos
estdo listados no apéndice deste relatorio.

42.1 YRESOLUCAO DA EQUACAO DIFERENCIAL

A equagdo de controle do eixo pitch para M, = 0 assume a seguinte forma :
M, =10+K,7,0+K,0
No item anterior os parimetros K, ¢ 7, foram determinados. Realizando uma

simulagdo no software Matlab foi resolvida a equagfo diferencial acima. Para certos valores

de tempo foi plotado um grafico do erro pitch & ¢ da velocidade & (linhas tracejadas)
mostrados abaixo:

Solugéio da equagéo diferencial

1 r —_— ,

08}
061 .

04}

tota e teta linha

0.2} , ]

0 S

e T :

'0‘20 100 200 300 400 500

Tempo em segundos

Figura 24 — Solugio grafica da equaciio diferencial de controle do eixo pitch

4.2.2 ) INFLUENCIA DOS PARAMETROS NOS ERROS DE ATITUDE E NAS
VELOCIDADES

Nesta se¢io modificaremos os pardmetros da se¢io anterior e veremos a influéncia

destes no resultado final.. Os tragos pontilhados no grifico indicam o novo erro ou a nova
velocidade obtida com a mudanga do pardmetro.
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¢ Aumentando o valor do ganho em 50% do seu valor inicial e mantendo a
constante de avango de tempo constante.

Solucso da equagio diferencial

T T T

o o 9O o o o
D O N @ o -

o o ©
- k3 W

=]

comparacéo dos erros{aumentando o ganho sm 50%)

300 200 500
Tempo em sequndos

Figura 25 — Comparagio dos erros aumentando o ganho em 50%

Solucéo da equacao diferencial

v ¥

-0.002

-0.004

-0.006

&
2

0012F

_0 ‘01 1 A I 1
40 100 200 300 400 500
Tempo em segundos

comparacdo das velocidades(aumsntando o ganho em 50%
=
o
[#5)

Figura 26 — Comparagdo das velocidades ao aumentar o ganho em 50%
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e Diminuindo o valor do ganho em 50%, ¢ mantendo a constante de avango de

tempo coustante.

Solucao da equagao diferencist

08F

06}

041

02

comparacio dos erros(diminuinde ganho em 50%;)

el

0 100

200 300 400 500

Tempo em segundos

Figura 27 — Comparagdo dos erros ao diminuir o ganho em 50% mantendo a constante de
avanco de tempo(tal) constante

2 -

Solugao da equagdo diferencial

+

comparagéo das velocidades(diminuindo ganho em 50%)

200 300
Tempo em segundos

400 S00

Figura 28 — Comparagiio das velocidades ao diminuir o ganhe em 50% mantendo a
constante de avango de tempoftal) constante
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e Mantendo o ganho constante ¢ aumentando em 50% o valor da constante de

avango de tempo

comparacgéo dos erros(aumentando tal em 50%)
o o) o o o =] o o o

0 -

Mmoo N ®

- N W

Solugdo da equacao diferencial

T

ey,
—
L
———
2 e P

200 300 400
Tempo em segundos

500

Figura 29 — Comparagio dos erros ao aumentar a constante de avango de tempo(tal) em
50% mantendo o ganho constante
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-0.004

-0.006

comparacéo das velocidades{aumentando tal em 50%)
S
e

-0.008}

-0.0120

=

T

Solugdo da equagao diferencia

T S P TET
o —ir—
o
P

100

200 300 400
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Figura 30 — Comparagéio das velocidades ao aumentar a constante de avango de tempo em
50% mantendo o ganho constante

42



¢ Mantendo o ganho constante ¢ diminmundo em 50% o valor da constante de

avango de tempo

Solugéo da equacéo diferencial

-

08t

0B

T

04

T

02

- comparagao dos erros{diminuindo o tal em 50%)

200 300 400 500
Tempo em segundos

Figura 31 — Comparagdo dos erros ao aumentar a constante de avango de tempo(tal) em
50% mantendo o ganho constante
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x10° Solucdo da equacéo diferencial

[w]
-

/
/

L
=

N
o

T
——

)
S

L.

s"f x\.,

; h
t! /’-’;v — .‘
I

T T T
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Figura 32 — Comparagéo das velocidades ao aumentar a constante de avango de tempo(tal)
em 50% mantendo o ganho constante
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¢ Diminuindo em 50% o valor do ganho e da constante de avango de tempo

comparagdo dos erros-diminuindo o ganho ¢ o tal em 50%

Solugao da equacso diferencial

T

A2 ¥

b
v -
02F 5, s g
_0-4 I ! i L
0 100 200 300 400 500
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Figura 33 — Comparagio dos erros ao diminuir a constante de avango de tempo(tal) € o
ganho em 50%
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Figura 34 — Comparagiio das velocidades ao diminuir a constante de avango de tempo(tal) e
o ganho em 50%



e Aumentando em 50% o valor do ganho e da constante de avango de tempo

;5, Solucdo da equacéo diferencial
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Figura 35 — Comparagdo dos erros ao aumentar o ganho e a constante de avango de
tempo(tal) em 50%
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Figura 36 — Comparag@o das velocidades ao aumentar o ganho e a constante de avango de

tempo(tal) em 50%
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5) COMENTARIOS FINAIS

Utilizando as equagdes de controle foram determinados os pardmetros
do sistema de controle de atitude de um satélite flexivel numa situacgo prética.
Em posse dos pardmetros foi realizada uma simulacfo onde a constante de
avanco de tempo ¢ o ganho foram modificados em +50% observando o
comportamento do sistema.

Observando os graficos notou-se que as modificagdes foram
prejudiciais na grande maioria dos casos onde 0s novos erros € velocidades
foram amortecidos num intervalo de tempo maior, Isso indica que ao
modificar os pardmetros pré determinados no item 4.1, a estabilizagio do
satélite & obtida com maior dificuldade.

Com base nestes graficos pode-se concluir que o método de
determinagdo dos parfmetros do sistema de controle de atitude de um satélite
flexivel mostrado no item 4.1 deste relatorio mostrou-se eficiente indicando os
melhores valores necessarios para se obter uma estabilizagio de atitude
eficiente ¢ em tempo minimo,

46



6 ) APENDICE

6.1 ) Aumentando o valor do ganho(k) em 50% do seu valor inicial ¢ mantendo a constante
de avango de tempo(tal) constante.

function yprime=tarefal(t,y);

k=141,

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime=[y(2)
-(k*tal*y(2))/Iyy-(k/yy)*y(1)+Msy/lyyl;

function yprime=tarefa2(t,y);

k=2.115;

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime={y(2)
<(k*tal*y(2))Tyy-(k/Iyy)*y(1)+Msy/lyy];

[t1,y]=ode23(tarefal’,0,450,[1,0]);
yI=y(.,1);
y2=y(:,2);

[12,y]=ode23('tarefa2’,0,450,[1;0]);
y3=y(., L)
ya=y(:2),

plot(tl,y1,£2,y3 '~
xlabel('Tempo em segundos'),ylabel(‘comparagio dos erros{(aumentando o ganho em 50%)
")

title("Solugdo da equagfo diferencial’)

pause

plot(tl,y2,t2,y4,'--")

xlabel('Tempo em segundos’),ylabel('comparagdo das velocidades(aumentando o ganho em
50%)")

title('Solugdo da equagio diferencial’)

6.2 ) Diminuindo o valor do ganho(k) em 50%, ¢ mantendo a constante de avango de
tempo(tal) constante

function yprime=tarefal(t.y);
k=141,
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tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime=[y(2)
-(k*tal*y(2))/Iyy-(k/Iyy)*y(1)+Msy/lyyl;

function yprime=tarefa3(t,y),

k=0.705;

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime={y(2)
-(k*tal*y(2))Iyy-(k/Tyy)*y(1)+Msy/lyy];

[t1,y}=ode23('tarefal’,0,450,[1:0]);
yi=y(;,1);
y2=y(,2),

[t2,y]=o0de23('tarefa3',0,450,[1;0]);
y5=y(.,1);
y6=y(..2);

plot(tl,y1,t2,y5,'-'")

whitebg

xlabel('Tempo em segundos'),ylabel(’comparagao dos erros(diminuindo ganho em 50%))
title("Solugdo da equagdo diferencial’)

pause

plot(tl.y2,t2,y6,"--'

xlabel('Tempo em segundos'),ylabel('comparagio das velocidades(diminuindo ganho em
50%)")

title("Solugio da equagio diferencial’)

6.3 ) Mantendo o ganho(k) constante e aumentando em 50% o vak;r da constante de avango
de tempo(tal)

function yprime=tarefal(t,y);

k=1.41,

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360,

yprime=[y(2)
(k*tal*y(2))/lyy-(k/Iyy)*y(1+Msy/lyy];

function yprime=tarefad(t,y);

k=141;
tal=93;
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Msy=2.7200¢-006;

Iyy=1360;,

yprime={y(2)
<k*tal*y(2))lyy-(k/lyy)*y(1)+Msy/lyy];

[t1,y]=ode23('tarefal’,0,450,[1;0]);
yI=y(.,1);
y2=y(>.2),

[t2,y]=ode23("tarefad',0,450,] 1:0]);
y7=y(:.1);
y8=y(:,2);

plot(tl,y1,t2,y7,"--")

xlabel('Tempo em segundos’),ylabel(‘comparagfo dos erros(aumentando tal em 50%)")

title("Solugiio da equaciio diferencial’)
pause
plot(tl,y2,12,y8,'--'

xlabel('Tempo em segundos'),ylabel('comparagio das velocidades(aumentando tal em

50%)")
title{'Solugiio da equagiio diferencial')

6.4 ) Mantendo o ganho(k) constante e diminuindo em 50% o valor da constante de avango

de tempo(tal)

function yprime=tarefal(t,y);

k=1.41;

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime={y(2)
~(k*tal*y(2))/1yy-(k/Iyy)*y(1)+Msy/lyyl];

function yprime=tarefaS(t,y),

k=141,

tal=31;

Msy=2.7200¢-006;

Iyy=1360;,

yprime={y(2)
-(k*tal*y(2))lyy-(k/lyy)*y(1y+Msy/lyy];

[tl,y]=ode23('tarefal’,0,450,[1;01);
yl=y(.,D);
y2=y(:2);
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[t2,y]=ode23('tarefa5',0,450,[1,0]);
yo=y(.,1);
y10=y(:,2);

plot(tl,y1,2,y9,'--")

xlabel('Tempo em segundos’),ylabel('comparagio dos erros(diminuindo o tal em 50%)")
title("Solugfio da equagio diferencial’)

pause

plot(tl,y2,t2,y10,--

xlabel('Tempo em segundos’),ylabel('comparagdo das velocidades(diminuindo o tal em
50%)")

title("Solugdo da equagiio diferencial’)

6.5 ) Diminuindo em 50% o valor do ganho(k) e da constante de avango de tempo(tal)

function yprime=tarefal(t.y),

k=141,

tal=62,

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

ypnime={y(2)
“(k*tal*y())lyy-(k/Iyy)*y(1)+Msy/lyy];

function yprime=tarefa6(t,y);
k=0.705;
tai=31,
Msy=2.7200e-006;
Iyy=1360;
yprime={y(2)
{k*tal*y(2))Tyy-(k/lyy)*y(1 +Msy/lyy];

[t1,y]=ode23('tarefal',0,450,[1;0]);
yi=y(.,1);
y2=y(.,2);

[t2,y]=ode23(‘tarefaé',0,450,[1:0]);
yl1=y(;,1),
yI12=y(:2);

plot(tl,y1,t2,y11,--

xlabel('Tempo em segundos"),ylabel('comparagdo dos erros(diminuindo o ganho € o tal em
50%)")

title("'Solugdo da equagio diferencial’)

pause

plot(tl y2,02,y12,--
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xlabel('Tempo em segundos’),ylabel(‘comparagdo das velocidades(diminuindo o ganho € o
tal em 50%)')

title("Solug#o da equacgdo diferencial’)
6.6 ) Aumentando em 50% o valor do ganho(k) e da constante de avango de tempo(tal)

function yprime=tarefal(t,y);

k=141,

tal=62;

Msy=2.7200e-006;

Iyy=1360;

yprime=[y(2)
(k*tal*y(2))lyy-(k/Iyy)*y(1y+Msy/lyy];

function yprime=tarefa7(t,y);
k=2.115;
tal=93;
Msy=2.7200e-006,
Iyy=1360;
yprime=[y(2)
“(k*al*y(2))Iyy-(k/yy)*y(1 +Msy/lyy];

[t1,y]=ode23('tarefal’ 0,450,[1;0]);
y1=y(L1);
y2=y(:,2),

[12,y]=ode23('tarefa7',0,450,[1;0]);
y13=y(:,1);
yl4=y(:,2);

plot(tl,yl.t2,y13,--

xlabel('Tempo em segundos'),ylabel('comparagio dos erros-aumentando o ganho ¢ o tal em
50%")

title("Solugdo da equagéo diferencial’)

pause

plot(11,y2,12,y14,'--'

xlabel('Tempo em segundos’),ylabel(‘comparagio das velocidades-aumentando o ganho € o
tal em 50%")

title("Solugdio da equacéo diferencial’)
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