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ABSTRACT 

This work presents the development ofopen-loop contras 
that minimizes the attitude maneuver time of a spin-stabilized 
satellite through the optimization ofboth polarity and time intervals 
of actuation of a magnetic coil type actUator. The maneuver contrai 
torque is generated by the interaction between the magnetíc moment of 
thir ao-il and the geomagnetic field. The proposed maneuver optimiza 
tion consists of two phases, both with suboptimal approaches: 1) The-
optimization of-coil's operating intervals, covering every orbital • 
period separately; and 2) the maneuver global optimization, using the 
intervals obtained in the previous phase as the starting parameters. 
The theoretical fóundations for the formulation of the problem, the 
modelling of the satellite attitude dynamics, the optimization treatment 
to obtain the control,and numerical testa to evaluate the behavior of 
the procedure are presented.' Simulations have verified the feasibility 
ofPrmulation and obtainment of the proposed optimal contrai. 
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CAPITULO 1 

INTRODUÇA0  

1.1 - OBJETIVOS E MOTIVAÇÕES DO TRABALHO  

A interação entre fontes de campo magnético a bordo do sa 

télite e a indução do campo geomagnético tem sido utilizada para o de 

senvolvimento de amortecedores de precessão e nutação, dessaturadores 

da quantidade de movimento angular (de rodas de reação), para manobras 

de grandes ângulos e para o.controle de atitude fina. A utilidade des 

tes torques magnéticos para o controle de atitude de satélites tem sido 

bem estabelecida para Orbitas prOximas .4.-  Terra conforme se verifica na 

seção de reviSão'da literatura. 

O objetivo deste trabalho consiste na obtenção, simulação 

e.teste de leis de controle em malha aberta, otimizando os intervalc2 

e polaridades de funcionamento de um atuador do tipo bobina magnética, 

de modo 'à minimizar o tempo de manobra de atitude de um satélite rígido, 

axialmente simétrico e estabilizado por "spin", isto é, a obtenção 	de 

leis de controle com critério de otimização. A manobra de teste 	a 

ser simulada e o controle inicial, com critério de estabilização,. 'são 

dados por Shigehara (1972). A interação do campo geomagnético com o mo 

mento magnético, gerado pela bobina de eixo paralelo ao eixo "spin" (ei 

xo de rotação) do satélite, origina o torque magnético de controle que . 

executa a m'anobra a,ser otimizada. • 

A grande motivação deste trabalho é analisar uma alterna 

tiva de manobra otimizada de interesse do Primeiro Satélite de Coleta de 

Dados da MECB. Neste satélite tem-se que proceder a manobras de modo a 

evitar que o ângulo entre o versor satélite-Sol e o versor do eixo 

"spin" cheguem â situação que leve â.  incidência direta da radiação so 

lar sobre o painel geocê_ntrico, o que provocaria problemas térmicos,sig 

nificando o final do tempo de vida do satélite. 

1 
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A proposta de . otimização da manobra consta de duas fases 

ambas com abordagenssub6timas: Primeiro, otimização por periodo, ou 

seja, otimização cobrindo separadamente cada periodo orbital, para de 

terminação dos intervalos e polaridades de funcionamento da bobina. Se 

gundo,'otimização global da manobra, utilizando os intervalos e pala 

ridades obtidos anteriormente como parâmetros de partida. Em cada ca 

so utiliza ,.se um procedimento subOtimo de busca direta (Rios Neto e 

Ceballos, 1979). 

1.2 - UTILIZAÇA0 DE BOBINAS MAGNETICAS COMO ATUADORES DE ATITUDE  

O processo de reorientação angular do satélite no espaço 

denomina-se manobra de atitude e, 'para conseguir isto, é necessário que 

o satélite possua um sistema de controle de atitude. Em geral,- este 

sistema consiste de três componentes: sensores, estimadores mais coo 

troladores e atuadores. Os sensores fornecem as informações para os' 

estimadores determinarem a atitude. Os controladores determinam a lei 

de controle (que torques são necessários e como gera-los) e os atuado 

res fornecem os torques de controle. 

Existem diversos tipos de sistemas de controle de atitu 

de de satélites, podendo-se dividf-los em sistemas passivos e ativos. 

Os sistemas de controle de atitude passivos fazem uso ex 

clusivo da interação natural com o meio ambiente para manter a orien 

tação.do  safélite. Não precisam de fontes internas de energia ou mas 

sa para funcionarem e são Gteis quando não se tem necessidade de uma 

precisão elevada. Eles ainda têm a vantagem de serem bastante confia 

veis devido á simplicidade. Entre esses sistemas podem ser citados: a 

estabilização por "spin" que consiste em girar o satélite artificial 

em torno do seu eixo principal de maior momento de inércia, tal que seu 

vetor momento angular permanece aproximadamente fixo no espaço iner 

cial; a estabilização por "dual spin" na qual o satélite tem uma roda 

de inercia girando em alta velocidade; a estabilização por gradiente' 

de gravidade que, interagindo com o campo gravitacionai, mantém a ati 



tude do satélite, .motivo pela qual sio frequentemente usados para mis 

sões próximas da Terra ou da Lua; e o controle magnético passivo. 

Os sistemas de controle de atitude ativos são Gteis quan 

dose necessita manter o satélite em uma determinada atitude com uma 

precisão elevada: Entretanto, eles têm a desvantagem de necessitarem 

dé uma fonte interna de energia ou massa (neste caso limitando a vida 

Gtil do sistema). Entre os sistemas ativos, podem-se citar aqueles que 

aplicam torques sobre o satélite utilizando jatos de gás, ou troca de 

quantidade de movimento angular (rodas de inércia) ou, ainda, intera 

çõès com o campo geomagnétito através do uso de bobinas magnéticas. 

Dentre ossistemasativos citados acima, o sistema de 	con 

trole através de interações tom o campo magnético da Terra exibe as ca 

racterlsticas favorãveis de no requerer partes„móveis em relação ao 

satélite, nem.equipamentos complexos e ser'relativamente pouco pesado 

(Wertz, 1978): Este sistema proporciona manobras lentas por causa do 

torque ser limitado e sua operação depende da configuração do campo mag 

nético, apresentando contudo a vantagem de poder ser alimentado por 

energia coletada através de células solares e, portanto, poder ter uma 

Vida Gtil bem maior* do que o sistema que usa jatosa gãs. Na pratica 

são usados sistemas de torque magnético, entre os quais, bobinas de tor 

que com núcleo de "ar" (isto é, eletromagnetos ou espiras circulares 

percorridas por corrente elétrica), e bobinas de torque com nade() de 

ferro (solenõide); usados tanto para estabilizações como para 	mano 

bras em õrbitas caril altitudes bem Menores que altitudes sincronas 	- 

(35.800 km). 

A decisão para usar um sistema de controle de 	atitude 

passivo ou ativo ou a combinação dos dois depende da missão a ser efe 

tuada e dos seus requisitos. Por exemplo, uM satélite estabilizado por 

"spin", prEiximo ã Terra, poder a usar bobinas Magnéticas para manobras 

de atitude. Estas bobinas magnêtitas podem ser colocadas na direção 

perpendicular ou paralela ao eixo "spin", frequentemente usadas para 

o controle da taxa do "spin" e para a reorientação do eixo "spin", res 
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pectivamente. Para o caso de altitudes sIncronas utiliza-se para 	es 

tas funções, jatos de gãs, por causa do campo geomagnético ser 	geral 

mente muito fraco na execução de manobras magnéticas eficazes (Wertz, 

1978). 

A Figura 1.1 representa a configuração do sistema, com 

posto pelo corpo do satélite e uma bobina magnética alinhada segundo 

o eixo "spin", a qual, interagindo com o campo geomagnético origina o 

torque que executa a manobra a ser otimizada. 

Fig. 1.1 - Disposição da bobina magnética. 

O torque magnético é dado por (Wertz, 1978) 

+ = mxB 	 (1.1) • 
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ou seja, T = mBsene, onde iii é o momento magnético da bobina, "B" 	é 
a indução geomagnética e e o Engulo entre os dois vetores, conforme 

a Figura 1.1. 

O momento magnético da bobina é dado por 

(1.2) 

onde, m = nIA é a magnitude do momento magnético, p
m 

é a polarida 

de (-1,0,4-1)ekéovetor unitário do eixo "spin". Sendo no 

número de espiras, I,éaintensidade da corrente elétricaeAéa 

área circunscrita pelo perimetro da bobina. 

1.3 	REVISO BIBLIOGRÃFICA 

A utilização do campo geomagriético fornece um dos meios ,  

mais simples de controle de atitude de satélites. A maioria dos pra 

blemas envolvidos neste tipo de controle de atitude consiste em deter 

minar a lei de controle que vai governar o dipolo magnético da bobina. 

Renard, (1967) obteve uma lei de controle de atitude atra 

vés do processo "averaging", o qual considera invariante o deslocamen 

to do eixo de "spin" do satélite durante um periodo orbital de opera 

ção, para efeito do cálculo do torque de controle médio. Os resulta 

dos obtidos do'estudo comparativo das possibilidades de controle de cin 

co tipos de leis de comando, mostram que o controle do tipo "bang-bang" 

de um quarto de órbita foi o mais apropriado para Orbitas polares bai 

xas. 

Shigehara (1972) desenvolveu uma lei de controle do tipo 

liga-desliga para um satélite estabilizado pOr "spin", consistindo 

de quatro chaveamentos por órbita, porém não a 'cada quarto de órbita, 

como o sistema de controle desenvolvido por Renard. Leis de controle 

para a redução de erros e com amortecedores de nutaçãp para satélites 
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estabilizados por "spin" e satélites estabilizados por "dual spin" fo 

ram obtidas por Wheeier (1967) e Alfriend (1975), respectivamente. 

Tossman (1977). formulou as condições necess -árias de otimi 

zação de controle magnético sob a suposição de o campo geomagnético ser 

um dipolo não-rotativo. Também introduziu artificialmente um modelo 

aproximado de uma função de chaveamento, permitindo uma aproximação uni 

-dimensional simples para o problema não-linear de valores de contorno 

em dois pontos em otimização de manobras. Motivados neste trabalho, Jun 

kins, Carrington e Williams (1981)eJunkins e Turner (1986) desenvolve 

ram uma formulação para a. otimização de manobras magnéticas para um sa 

télite estabilizado por "spin" prOximo às Terra usando o Principio 	de 

Poptryagin. Esta formulação, com uma abordagem indireta, através 	das 

condições necessárias, é utilizada para construir mapas de campos extre 

mantes de manobras tipicas. 

O presente trabalho difere daquéle's localizados na litera 

tura quanto ao procedimento Para deterMinação da lei de controle em ma 

lha aberta, para a manobra, de atitude. De princTpio toma-Se a abordagem 

subõtima de parametrização da função de controle (Williamson,1971;Rios 

Neto e Ceballos, 1979), usando-se em-seguida um procedimento direto de 

solução numérica; como resultado obtém-se em cada iteração um problema 

de Programação Matemática. 

1.4 - ORGANIZAÇÃO DO TRABALHO 

No CapTtulo 2 desenvolve-se a modelagem da dinãmica 	do 

satélite e apresentam-se os fundamentos teEiricós para a formulação 	do 

problema de controle e para a implementação da lei geral de comando (Re 

nard, 1967), como também, o procedimento numérico direto subõtimo (Rios 

Neto e Ceballos, 1979; Ceballos, 1980) utilizado para a resolução do 

problema de otimização. 

No Capitulo 3 apresentam-se a manobra de teste, a lei de 

controle inicial e as fases de otimização propostas. 
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No Capitulo 4 realizam-se a simulação e os testes 	numa 

	

ricos da otirnização do problema de teste usando-se o computador 	Bur 

roughs B-6800 do INPE. Tambam se analisam os resultados obtidos na oti 

mização do problema, comparando-os com aqueles fornecidos pela função 

de chaveamento desenvolvida por Shigehara (1972). 

No Capitulo 5, apresentam-se as conclusões e sugestões pa 

ra desenvolvimentos posteriores. 





CAPITULO 2  

FUNDAMENTOS TEÓRICOS, MODELAGEM E  
PROCEDIMENTO DE OTIMIZAÇÃO  

2.1 - INTRODUÇÃO  

Neste Cagtulo apresentam-se os prinCipais 	fundamentos 

te6ricos para o desenvolvimento deste trabalho. Na seção 2.2 ápresen 

ta-se a modelagem da dinãmica do satélite utilizando as equações de Eu 

ler simplificadas e explorando as características do movimento do sate 

lite estabilizado por "spin". 

Nas demais seções, apresentam-se as aproximações para um 

satélite estabilizado por "spin" e a lei geral de cbmando numa situa 

ção genérica conforme Renard (1967), assim como a.formulação do proble 

ma de controle 6timo a ser tratado e o procedimento numérico de busca 

diréta (Rios Neto e Ceballos, 1979; Ceballos, 1980) utilizado. 

2.2 - MODELAGEM DA DINÃMICA DO SAT£LITE  

Conforme a Figura 2.1, considere-se os seguintes 	siste 

mas de referência: 

(i) O Sistema aproximadamente inercial (X,Y,Z) com origem no cen 

tro da Terra, tal que o eixo X se encontre" na direção 	do 

Equinjcio Vernal, o eixo V perpendicular ao eixo X, 	con 

tido no plano equatorial da Terra, e o eixo Z na direção do 

eixo de "spin" da Terra, e 

(ii) O Sistema de coordenadas associado ao satélite (x,y,z) 	tal 

que o eixo z define o eixo de "spin" do satélite (dado no 

sistema.inercial pela ascenção reta a e a declinação 6 ), 

e o eixo x paralelo ao plano inercial (X,Y). 

9 
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Admitindo-se que o vetor do momento angular À do saté 

lite simétrico coincide com o eixo de "spin", tem-se (Wertz, 1978) 

À = 	I 3 (pk 
	

(2.1) 

onde 1 3  é o momento principal de inércia na direção do vetor "k" e .0 

é a taxa do "spin" do satélite. 

Sendo, 

4. 

(dH/dt) = H = T - 
	

(2.2) 

onde T é o momento em relação ao centro de massa, resultante de 	to 
4- 

das as forças externas atuando no satéliteeHéaderivada temporal 

do momento angular referido ao centro de massa. Sendo, 

-4- 
T o . T

x
i+T j-ETk (2.3) 

Fig. 2.1 - Representação do sistema inercial (X,Y,Z) edo sistema as 
sociado ao satélite (x,y,z). 



(2.3) 

Plano 
Equatorial 

x 

Admitindo-se que o vetor do momento angular ti do saté 

lite simétrico coincide com o eixo de "spin", tem-se (Wertz, 1978) 

= i3;t 
	

(2.1) 

onde 1 3  é o momento principal de inécia na direção do vetor --1)<" e .4) 

é a taxa do "spin" do satélite. 

Sendo, 

. 	4- 	4- 
(dH/dt) = H = T • 
	

(2.2) 

onde -T.'" é o momento em relação ao centro de massa, resultante de 	to 

das as forças externas atuando no satéliteeHéaderivada temporal 

do momento angular referido ao centro de massa. Sendo, 

Fig. 2.1 - Representação do sistema inercial (X,Y,Z) ecb Sistema as 
sociado ao satélite (x,y,z). 



e derivando H na equação (2.1), em relação ao tempo, obtém-se 

H = 1 3  r4; 	+ 0 (w x k)] 	 (2.4) 

onde w é a velocidade angular do sistema associado ao satélite em re 

laço ao sistema inercial. 

Expressando w no sistema associado ao satélite, Obtém-se 

= w
x 

i + Wy j + 	k 

onde, wx' wy e. wz são as componentes ortogonais dadas por 

• • 	 , 
w = -d i + acosd j 	asend k 

Combinando as equaçaes (2.2), (2.3), (2.4)' e (2.6), obtém-se 

(2.5) 

(2.6) 

-)- 	 . 	• 
T = 
	

Locosdi + 	dj 4- 0k1 	 (2.7) 

Sendo as componentes do torque no sistema associado ao satélite, 	as 

seguintes 

{ T

x = I 30acosd 

, 	.. 
T -= 1 30 

Y 
.. 

Tz = 1 3 0 

(2.8) 

Obtendo-se assim, as taxas de variação aproximadas para o movimento gi 

ratõrio do eixo "spin" 

= T 	(P30)cosd) 
• t, AN 

= T
Y 
 / (I30) 
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Na verdade (Goldste -in, 1959,e Thomas e Cappellari, 1964), as equações 

gerais do movimento em torno do centro de massa de um corpo rïgido qual 

quer, com o.eixo z como-o eixo de "spin" e simétrico em torno deste 

eixo, tendo como momentos principais de inércia transversais I = I = 

1 2  e axial 1 3 , são 

•• 
T
x 	+ (1 3 -I)a2sen6 cosd + I 3 ocos(5 

T= IacosiS + 1 3a.(5 sena + 1 3 0 - 21a6 send 
• 

• • - 
Tz 	I 3 (asenS + ccd coss + (p) 

(2.10) 

Como para satélites estabilizados,por "spin" os termos do momento do 

"spin" geralmente são dominantes, assume-se que o eixo de 	•simetria 

sempre permanece alinhado com o vetor do momentó angular 	instantâneo 

e, portanto, o cone do movimento em torno do vetor do momento angular' 

é sempre de amplitude 'pequena, tendo-se para manobras lentas equações 

conforme (2.9). 

2.3 - MODELAGEM DO TORQUE DE CONTROLE E LEI GERAL DE COMANDO 

2.3.1 - INTRODUÇA0  

Com base no trabalho desenvolvido por Renard (1967) que 

apresenta um estudo comparativo e crïtico dos fundamentos teõricos das 

leis de comando para o controle magnético de atitude de um satélite 

estabilizado por "spin", através de uma bobina magnética de eixo para 

lelo ao eixo de "spin", expõem-se os tEpicos utilizados para o desen 

volvimento deste trabalho. • 

Desenvolve-se, também, o câlculo das componentes do dipo 

lo geomagnético e as componentes-médias do torque magnético, durante 

um periodo orbital; assim como as componentes instantâneas do torque 

de controle e a orientação do eixo de."spin" do satélite. 
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2.3.2 - APROXIMAÇÕES PARA SATÉLITES ESTABILIZADOS POR "SPIN"  

Ao considerar um satélite estabilizado por "spin", 	que 

descreve uma Orbita.em torno da Terra, pode-se desprezar a ação 

da atitude do satélite na sua prOpria Orbita. Contudo, existe uma for 

te influência dos parãmetros orbitais sobre os torques perturbadores 

de atitude, como também sobre os torques de controle que usam o campo 

geomagnético. 

Conforme a Figura 1.1 e das equações basicas 	(2.1) 	e 

(2 ..2), considera-se que: 

(i) O torque magnético 1.  atua normalmente ao eixo de "spin" do 

satélite, por causa do momento magnético da bobina coincidir 

com este eixo,' e 

(ii) Na presença de um amortecedOr de nutação eficiente, o -vetor 

do momento angular 4 é suposto coincidir com o vetor do ei 

xo de "spin" do satélite. 

Para efeitos de atualização dos parâmetros orbitais 	ao 

longo da manobra, o argumento do perigeu (w) e a ascenção reta do no 

do ascendente (2) sofrem variações seculares dadas pelos valores cons 

tantes (dw/dt) ,e (d2/dt), respectivamente. Considera-se sem pertur 

bações a anomalia - excêntrica (E) e a anomalia media (M); e constantes • 

o semi-eixo maior (a), a excentricidade (e) e a inclinação (i) da Orbi 

ta. 

Durante o tempo de vida de um satélite, o eixo "spin" se 

rã deslocado sob a ação de inúmeros torques perturbadores,porexemplo: 

torque do momento magnético residual, torque do gradiente de gravidade, 

torque de Foucault (devido ãs "correntes parasitas"), torque aerodi 

nãmico e torque de radiação solar. Admite-se no desenvolvimento deste 

trabalho que o torqu-e de controle dado pela equação (1.1) atua sOzinho 

e é dominante em relação a esses torques perturbadores. Este torque 
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resultada interação com orneio ambiente do momento magnético de controle 

iii, paralelo ao eixo de "uspinli do satélite, em um ponto onde a indução 

externa é B. Casó a magnitude do momento magnético residual seja co 

nhecida, pode-se adicioní-la ã magnitude do momento magnético da bobi 

na, considerando-a na lei de cóntrole. 

2.3.3 - COMPONENTES DO DIPOLO GEOMAGNETICO NO SISTEMA DA ORBITA 

,Considere-se o campo geomagnético representado por um di 
4. 

polo magnético M, inclinado de ç em relação ao eixo de rotação ter 

restre, conforme a Figura 2.2. 

Fig. 2.2 - Sistemas de referência e dipolo geomagné-tico. 
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Conforme jã definido na seção 2.2, o sistema 	inercial 

(X,Y,Z) é fixo em relação ã Terra com o eixo Z coincidente com o ei 

xo de rotação da mesma, e o eixo X no plano do Equador e apontando 

para o Equinjcio Vernal. 0 sistema da õrbita (x 
o 
 , y 

o  , z 0
) tem o eixo 

x
o 

na direção do nodo ascendente, e o eixo z
o 

normal ao plano da õr 

bita (ver Figura 2.2). 

O dipolo geomagnético representado no sistema inercial é 

dado por 

.± 

	

M I = M [ -sen cos(0+0
g 
 ) , seg sen(0+e9 ) , -cos] 	(2.11) 

onde 	= 	0 = 289,3°  e M = 8,1x10 15Wb.m (Wertz, 1978). 

O Tempo Sideral de . Greenwich en  é dado pela expressão:. 

(2.12) 

sendo e = 360,9856473 v/dia 

onde 5 	é 
g 	

o tempo sideral de Greenwich is zero horas, e t' é a fra 

ção do dia, sendo 

t = (HORA/24)+(MIN/1440)+(SEG/86400) 

g = 99,6909833°  + 36000,7889°  Tu + 0,00038708°  Tu 2  

Tu = (DJ-2415020)/36525 

A Data Juliana DJ é dada por 

DJ = 367(ANO)-7(ANO+(MES+9)/12)/4+275(MES/9)+DIA+1721013,5 

Admitindo-se fixo o sistema do plano orbital, 	utiliza- 

-se a matriz de rotação R 1 (i,2) que leva do sistema inercial-para o 

sistema orbital, obtendo-se assim as componentes do dipolo geomagnéti 

co no sistema da érbita, 
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(2.13) 

sendo 

_  
cosa 	sen2 	O 	

_ 

R 1 0,2) = 	-cosi Sena 	cosi cos2 	seni 	 (2.14) 

_ seni sen2 	-seni cOS2 	COSi _ 

Fazendo y = 0 4. 	, óbtém-se 
9 

M 	= M [(-sencosy)cos2+(senEseny)sen2 j 

M 	= 'M [(-senZcosy)(-coSiSen2)+(senUeny)(cosicos, 	2) 

Yo 
 

. 	4- seni(-Cose) ] 	 (2.15) 

, 
Mzo = M [(-sergcosy),(senisen2)+(senseny)(-seniCos2) 

-1- cosi(-cosE) ] 

onde Mxo , My0  e Mzo  representam as componentes do dipolo 	geomagné 
tico no sistema da 6rbita. As médias destas componentes durante um 
período orbital podem ser.obtidas 'levando em conta a rotaçjo apro 
ximada da Terra durante esse mesmo período. 

2.3.4 - TORQUE MÉDIO E.DESLOCAMENTO TEMPORAL 

Das equaçães (2.1) e (2.2) (Renard, 1967), no intervalo 

de tempo [t i ,t f] 	obtêm-se 

í tf   = k(tf ) - i<"  (t i ) = (1/I3 ,) 	T dt = 

[(tf  - t 1 )/1 3 .0 ] < T> 	 (2.16) 
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onde k 	a orientação . do eixo de "spin" e < T > é o torque 	medio 

(representado pelo simbolo < > ) durante o intervalo [t i ,y, obten 

do-se o deslocamento aproximado ou reorientação de .1<" no mesmo perlo 

do. A validade desta análise foi confirmada pelos resultados obtidos 

através de computador analEigico (Swiss Study Group ESRO II, 1964). 

Sendo o momento de controle dado por 

M = M* 
	

(2.17) 

onde m* é constante, conclui-se que o deslocamento Ak e proporcio 

nal ao torque medi° < T > , isto e, considerando a taxa do "spin" 
constante e admitindo a média da indução do campo geomagnético B 	du 

rante este periodo. 

2.3.5 - CONSIDERAÇÕES SOBRE O TORQUE DE CONTROLE,.. DURANTE UM PERIODO  
ORBITAL 

	

Para efeitos de -cálculo do torque de controle 	causados 

pelo campo geomagnetico 	(Patapoff, 1963), em periodos orbitais mui 

to menores que um dia (processo "averaging"), considera-se:'• 

	

. 	. 
(i) Admitir que a orientação do eixo de "spin" não varia (deslo 

camento lento) durante um intervalo de integração de uma 6r 
bita). 

(ii) Desprezar a regressão nodal e a rotação apsidal durante ornes 

mo tempo, ou seja, a Orbita fica "congelada" durante o mes 

mo periodo orbital. Estes movimentos são considerados mui 

to lentos em relação ao movimento médio orbital. 

(iii)Admitir as medias das componentes do dipolo geomagnético no 

periodo orbital considerado . (periodo da órbita ç «24 horas). 
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Este processo ("averaging") foi estendido para efeitos 

do calculo do controle, ou seja, pode-se admitir que o momento 	magné 

tico de controle, embora de ordem de magnitude superior 	do momento 

magnético residual e variando durante o período orbital, ainda assim 

causara taxas lentas de deslocamento em relação ao rapido movimento mé 

dio orbital n = 21.rh. . Consequentemente, a variação na atitude do ei 

xo de "spin", durante o período de integração, será desprezada nas ex 

pressões que contém fatores que variam rapidamente com a anomalia ver 

dadeira. Não obtante, a . integração dos efeitos de curto período sera 

considerada durante um período orbital, para levar 'em conta as rapidas 

variações das componentes do campo geomagnético. 

2.3.6 - COMPONENTES INSTANTÃNEAS DO TORNE DE CONTROLE  

Considerando fixa a magnitude do momento magnético da bo 

bina, e dada a orientação do vetor do eixo de""spin" II" e a indução do 

campo geomagnético B. no sistema da õrbita, as componentes instantéi 

neas do torque de controle para um satélite com õrblia não-circular no 

campo rotativo geomagnético são dadas por 

(T) 0 	m(k x B) 0 	 (2.18) 

onde, a induçao do campo geomagnético no sistema da 'órbita k é da 

da por (Patapoff, 1963) 

= [ (3M /r 3 ).(senxcosx)+(Mx  /r 3 )(3cos 2 x - 1), 
Yo 	 • 	o 

(M /r 3 )(3sen 2 x-1)+(3Mx /r 3 )(senxcosx), 	 (2.19) 
Yo 	

o 
 

-M
zo

/r 3  

sendo, x 	 oângulo . entreonodo ascendenteeoraio vetar do 

satélite, v representa a anomalia verdadeira, r é a distancia do sa 
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télite ao centro da Terra,eM,M 	eMz 	
são os elementos do di 

xo  yo  o 	 — 
polo geomagnético dados no sistema da orbita (Figura 2.2). 

Estas expressões sio utilizadas no desenvolvimento deste 

trabalho. 

2.3.7 - LEI GERAL DE COMANDO  

Para gerar o momento magnétiéo de controle através 	de 

bobinas magnéticas, utiliza-se geralmente o computador a bordo do sa 

télite ou assume-se comandos de rotina da Terra, seja para ligar, des 

ligar ou inverter a polaridade da bobina. O controle, quase sempre, 

será usado para a aquisição de atitude apõs a -  injeção do satélite, pa 

ra manobras ou para corrigir pequenos erros na orientação ideal. 

Considerando duas polaridades e um número discreto 	de 

magnitudes de momentos de controle, numa situação genérica de 	aciona 

mente dc tipo liga-desliga (Renard, 1967), o pulso inicial é dado pe 

lo momento m* k no intervalo [ 
4 
 x* ] . Analogamente m**, m***... 

f 
são definidos para os intervalos rxt*, x; * J , 	[x,  

pectivamente, durante um periodo orbital. Portanto, a Lei Geral'de 

Comando para um ni.imero total de K pulsos durante um periodo orbital 

(Figura 2.3) é dada por 

m = m* 	em xt : x 	4 

m = m** 	em 	xt* 	x 	x;* .... 	 (2.20) 

(K) 	(K) 	(K) m = m 	em 	x. 	x -s. X f i 



- 20 - 

Fig .. 2.3 - Lei geral de comando durante uma órbita. 

Apenas para efeito de ilustração (jã que esta abordagem hão serã usa 

da neste trabalho), se forem consideradas as aproxiMações de 	Renard 

(1967), integrando-se as equações (2.18) durante o período da 6rbita, 

utilizando o processo "averaging" estendido, obtêm-se 

	

<T > 	=k 	xK 	 (2.21) 

	

o c 	so 	ç 

onde tso 
 é a orientação do eixo de "spin" no sistema da órbita,<T o 

 > 

é o torque médio durante um período orbital, e o vetor K
c' 

.o qual 

depende das componentes do dipolo geomaghético no sistema da érbita 

(geometria da órbita, instante do dia) e dos coeficientes do torque 

de controle (parãmetros orbitais, lei de comando e magnitude do momen 

to de controle), dados na equação (2.23), é aproximado pela expressão 

(Renard, 1967): 

E 3Amy0  4- no  , 3Amx0 	cmyo  , -Emzo 	 (2.22) 

onde os elementos do dipolo geomagnético M 	, M 	e Mzo 
são defini 

xo 	yo 	 — 
dos anteriormente, e os coeficientes .  do torque de controle, tam 
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bém vãlidos ao longo de um período orbital, são dados pelas 	expres 

sões 

A 	= 

E 	= 

C 	= 

D 	= 

(k) 	(k) 	(k) 
Fa (x1xf 	m 	)  

k=1 

K 
, 	(k) , m(k)) 	 (2.23) X Fe (xr i  

k=1 

(k) 	(kl 	(kl 
X 	Fc.(x: 	Y' ' 	') 

k=1 	
5 , sf 	2 

E 	C 

onde °m
(k) 

é a magnitude do momento magnético ao longo do pulso, 
r (k) Lxi 	4k) ] eointervalo do pulso aplicado, e K eonumero de 

pulsos. 

As funções Fa, Fe e Fc. são dadas pelas expressões 

Fa(x 1 ,xf ,m)--(1/21TP 3 )(1 - é 2 ) 3/2m [(1/4)(cos2x i -cos2xf ) 

4-(1/3)ecosw(cos3 xi -cos3 xf )-(1/3)esenw(sen3x 1 -sen3xf ) 

Fe ( x i ,xf ,m) =( 1/ 2 u p 3 ) (1 -e2 ) 3/2m [( x f- x i )+ecosw ( senxf - s enx i ) 

- esenw(cosx f-cosx i ) ] 
	

(2.24) 

Fc(x i ,xf ,m)=(1/2np 3 )(1-e 2 ) 3/2m D1/2)(x f- x1) - ( 3 / 4 )(sen 2xf- sen 2xi) 

- ecosw(senxf  cos 2 xf  - senx i  cos 2x i ) .  

- esenw(sen 2 xf  cosxf-sen 2x i  cosx i ) 

- esenw(cosxf-cosxi) 
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que dependem dos parãmetros orbitais e , p , 	. 

Esta modelagem aproximada pode ser bastante útil numa fa 

se de análise, associada aos resultados da equação (2.16), de modo a 

permitir a formulação de problemas de subotimização de manobras como 
k) 	( k) 

problemas totalmente parametrizados nos "instantes" x (- 	xf 	
de ca 

da periodo orbital da manobra. 

2.3.8 - ORIENTAÇA0 DO EIXO DE "SPIN"  

A orientação do eixo de "spin" no sistema inercial é da 

da pelo vetor unitário 

-1)(-  = 	[cosS cosa, cosS sena* ,.senS ] 	 (2.25) 

onde, (5 é a declinação e a "e" a ascenção'reta • (ver Figura 2.4). 

7 

X -t 

Fig. 2.4 - Orientação do eixo de "spin" do satélite no siste 
ma inercial. 
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Fazendo uso da matriz de rotação R 1 (i,2), leva-se abrien 

tação do eixo de uspin" do sistema inercial para o sistema da 6rbita, 

ou seja 

(2.26) 

onde a matriz de rotação R 1 (i,2) é admitida fixa ao longo da manobra, 

obtendo 

	

cosa cosa - 	lxo  

k".  

	

 
so = R

1 (i,2) 	cosa sena 	- 	1Yo 	
(2.27) 

sena 	
12o 

2.3.9 - COMPONENTES MEDIAS DO TORQUE DE CONTROLE VALIDAS DURANTE  

PERTODO ORBITAL  

Sendo o torque médio durante um período orbital dado por 
-4- 	 -4- 
<T > 	= k 	x K 	(ver seção 2.3.7), 

onde 	= 
[ 
3AM + DM 	, 

3AMxo 
+ CM

Yo 
, -EMzo ] 

Yo 	xo  

obtém-se 

<T > = 	1 	(-EM_ ).- 1 	(3AM 	+ CM ) 
xo 	yo 	Lo 	zo 	xo 	yo  

	

>-E 1 	(-EM ) - 1 	(3AM 	+ DM ) 	 (2.28) 
Yo 	X0 	Zo 	zo 	yo 	xo  

.(T > 

 

	

=[1 	(3AM 	+ CM ) - 1 	(3AM 	+ DM ) ] zo 	xo 	xo 	yo 	yo 	yo 	xo  

	

onde <T > , <1-  > 	e <T > 	'representam as componentes do torque 
xo  C 	yo  ç 	Zo 

médici; durante um periodo orbital, no sistema da Erbita. Para obter as 

componentes do torque médio no sistema associado ao satélite, faz-se a 
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transformação do sistema da õrbita para o sistema associado ao 	satéli 

te, utilizando a matriz de rotação R1(i,2) dada anteriormente e a 	ma 

triz de rotação R 2 (a,a), que leva do sistema inercial para o sistema as 

.sociado ao satélite, dada por 

R2(a,a) 	= 

-Sena 	 COSa 	 O 

-sena cosa 	-send sena 	CoSd 

COSd'CoSa 	COSS sena 	sena 

(2.29) 

   

Portanto, o torque médio durante um perfodo orbital, no sistema associa 

do ao satélite é dado pOr 

onde 

<7f> 	= R3(a,S,i,Q) <T > 
• 	 P ç 

(2.30) 

R3(a,c5,i,Q) = R2(a,ó) RT(i,Q) = 

R 3 (1,1) R 3 (1,2) R 3 (1,3) 

R3(2,1) R3(2,2) R3(2,3) 

R3(3,1) R 3 (3,2) R 3 (3,3) 

representa a matriz de rotação das componentes do torque médio, 	duran 

te um perfodo orbital, do sistema orbital para o sistema associado 	ao 

satélite. Sendo, 
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R3(1,1) = -SenacOSQ+cosaSen2 

R3(1,2) 	cosi(senasen2+cosacoS0) 

R 3 (1,3) = -seni(senasenw-cosacos2) 

R3(2,1) = -sen6(cosacosg+senasen2) 

R3(2,2) =senftosi(cosasenst-senacosscosdseni 	(2.31) 

R 3 (2,3) = -sensseni(cosasen2-senacosQ)+cosscosi 

R 3 (3,1) = cos5(cosacos2+senaSen2) 

.R3(3,2) = -coSdcOsi (Oosasen2-senacos2)+sendseni 

R3(3,3) = cosSseni(cosaSen0-senacos2)+Sen6cOsi 

obtêm-se, 

<Tx > ç = R 3 (1 ' 1) <T >+R3(1,2) <T > +R 3 (1,3)T > 

	

xo 	 Yo ç zo ç , 
<1' > 	= R

3 
 (2,1) < -1-  >d-R 3 (2,2) < 	>c+R 3 (2,3)<Tzo > ç  

Y ç 	. xo 	 1-Yo 

.(1-z > c  = R 3 (3,1) <T„ >1.-R 3 (3,2) <T>0.-R 3 (33)<T> c  . zero 
Ao 

onde <1-x>c' <Ty>. e <Tz>ç representam as componentes do tor4ue má' 

dio, durante um periodo orbital, no sistema associado ao satélite; sen 

do <1-  > igual a zero, porque a direção do vetor do momento magnético z 
de -cOntrole m coincide com esta direção. 

2.3.10 - CALCULO DAS COMPONENTES INSTANTANEAS DO TORQUE DE CONTROLE 

Conforme as equações (2.18), (2.19) e (2.27) as compo 

nentes instantãneas do torque de controle no sistema da órbita são da 

das por 

T
xo 

= 1
Y0 

(B
zo

) - 1
zo

(8
Yo

) 

T 	[1 x0 (Bz0 ) - l zo (Bx0 ) ] 

T
zo 

= 1 	(8 ) - 1 	(B ) 
XO Yo 	YO x0 

(2.33) 

(2.32) 
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onde, 

B 	= (3M /r 3 )(senx cosx)+(M /r 3 )(3cos 2x-1) 
xo 	Yo 	 xo 

B 	= (M /r 3 )(3sen 2x -1)+(3M /r 3 )(senx cosx) 
Yo 	Yo 	 xo 

B
zo 

. -Mzo  /r3 

(2.34) 

sendo, B xo , By0  e Bzo  as componentes da indução do campo geomagnéti 

co no sistema da órbita. 

Analogamente ã seção anterior, utilizando a matriz de ro 

tação R3(a,S,1,2), obtém-se as componentes instantaneas do torque de 

controle no sistema associado ao satélite, sendo 

Tx . - R 3 (1,1)1._+R3 (1,2) T3-ío  + R 3 (. 1,3).T2o  
Ao 

Ty' = R 3 (2,1) Txo  + R 3 (2,2) Tyo.  + R 3 (2,3) Tzo 	 (2.35) 

Tz  = R 3 (3,1) Txo  + R 3 (3,2) Ty0  + R 3 (3,3) Tzo = zero 

onde T
x 

e T
y 

são as componentes do torque de controle utilizadas no 

sistema de equações (2.9). 

2.4 - PROBLEMA DE CONTROLE  

2.4.1 - INTRODUÇA0  

Nesta seção formula-se o problema de controle a ser oti 

mizado e desenvolve-se a solução das equações dinâmicas. 

Mostra-se, também, o procedimento numérico de busca dire 

ta, onde o problema associado a cada iteração tipica foi construido de 

forma a permitir uma solução por programação linear, dando ao procedi 

mento caracterTsticas de formulação e implementação bastante simples, 

para a obtenção de soluções subótimas". 
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O objetivo deste procedimento numérico consiste em mini 

mizar o tempo de manobra a ser executada pelo eixo de "spin" do satéli 

te, através da otimização dos intervalos de funcionamento da bobina e 

das respectivas polaridades, considerando-se fixa a magnitude do momen 

to magnético da bobina. 

2.4.2 - FORMULAÇÃO DO PROBLEMA 

O problema geral a ser otimizado consiste na manobra de 

reorientação de atitude do eixo de "spin" do Satélite (eixo de maior 

momento de inércia) através da interação do momento magnético de uma 

bobina,neste eixo, com o campo geomagnético e otimizando-se os intervalos 

e polaridades"de.funcionamento desta bobina, de modo a minimizar o tem 

po de manobra. 

Admitindo-se fixo o . sistema do plano da órbita, a orien, 

tação do eixo "spin" do satélite no ponto dé injeção é dada pela decli 

nação &o  e a ascenção reta ao , com velocidade angular 

No instante inicial da manobra a orientação 	do 	eixo 

"spin" serã dada por 6 1  e ai , com a velocidade angular inicial 

O objetivo desejado, que consiste na reorientação do ei 

xo de "spin", é dado pelas condições finais, isto é, S f. e a
f
, confor 

me a Figurá 2.5, em uma situação genérica. 

Sendo portanto, o problema a otimizar o seguinte: 

Minimizar: IP = t
f 

.Sujeito a: x l  = Ty (pm (t))/H 	

(2.37) 

x2  = Tx (pm (t))/(H cos(x 1 )); onde H = 1 30 
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onde: 
0 	360' 

-90°<J-  90° 

PUno Orbital 

Plano Equatorial 

(a) 

(b)  

Fig. 2.5 - (a) Orientação do vetor do eixo de "spin" no pon 
to de injeção do satélite e (b) no instante inT 
cial e final da manobra no sistema inercial. 
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Dadas as condições iniciais: x 1 (t) = S i  

x 2 (t i ) =ai  

e as condições finais: 
	

x l (tf ) = d f  

X2(tf ) = af  

onde, pm (t) é a polaridade temporal do momento magnético da bobina, 

xl é a declinação, x 2  é a ascenção reta, H é'o momento angular do 

satélite, e T
x 

e T representam as componentes do torque de contro 

le no sistema associado ao satélite. 

2.4.3 - SOLUÇÃO DAS EQUAÇÕES DE VINCULO 

A solução ánalitica aproximada das equações 
	

vinculo 

(2.-37) é dada conforme a seguir: 

De 

• 

x l  = (l/H) Ty  ; 	onde H = cte. 

tem-se, 

t 

x 1 (t) 	. 	R 1 (t 1 ) -1- (1/H) .1 • Ty (c)dç 

t• 1  

Para efeitos do cãlculo do torque considera-se k (orientação do ei 

xo de "spin") Constante durante o intervalo de integração por 

causa do deslocamento ser muito lento, isto é, x l  e x2  variam len 

tamente durante um período da õrbita (ver seção 2.3.5). 

Utilizando as equações (2.27), (2.33), (2.34) e (2.35), 

obtém-se: 
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j T dt = R 3 (2,1) j T 	j Ty0  dt+R3(2,3)J Tzo dt  
t. Y 

onde, 

JTxo dt = 	zo 
í 	j B 	dt -

zo 
j 

Yo  

JT
Yo 

dt = 	[ ixo  j Bzo  dt - ízo  j B 	] 

J
zo 	xo
T dt = 	j 

Yo 
B dt 	j B dt 

Yo 	xo 

As expresses B x0  , By'o  e B
O 
 são as componentes da indução do cam 

Z 
po geomagnético,-funç6es de x = w + v (conforme seção 2.3.6),asquais 

variam muito rapidamente durante uma 6rbita. 

Neste problema, tem-se que a excentricidade é igual a ze 

ro (e = O) o que implica que o argumento do perigeu (w) é 	indetermi 

nado, ficando x=v, isto é, E=M=v=nt; onde n=ip/a 31  , E é a 

anomalia 'excêntrica, M é a anomalia média, a é o semi-eixo maior da 6r 

bita, p=3,986006x10 1 W/s 2  é a constante gravitacional geocêntrica e 

t é o instante de tempo correspondente à.  posição atual do satélite,me 

dido a partir do cruzamento do nodo ascendente. 

tempo, são 

Portanto, as integrais deB 	,B 	eB 	em relação ao xo 	yo 	Zo 

B
xo 

dt = (M /r 3 ) [ 3((t/2)-(sen2nt/4n))-t 
Yo 	 . 	'1 

+(3M /r 3 ) [ sena nt/2n 	= 
xo  

I B
zo 

dt = (-Mzo/r 3 ) [ t]= K3 (t) 
ti 

dt 
o. 
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t 
B 	dt = (3M /r 3 ) [ sen 2  nt/2n 
Yo 	Yo 

+(M /r 3 ) [3((t/2)+(sen2nt/4n))-t ] ti = K2(t) 
xo 

Substituindo estas expressões nas equações anteriores,ob 
tém-se a solução de x l , dada por 

x 1 (t) 	= 	.)-(1(t i )+(1/H) 

-i(3-( 2,2 ) 	[ 71-x0 (K3) ::!-- z0 (K1)] 

ETx.  

Em 	X2 	= WHETx/COS(X1)) 

IT3-, 	(2,1) 	[T0 	(K3) - 1 z0 	(K2) ] 

(K2) - ly 	(Ki) ] 	 (2.38) 

H = cte. 

faz-se 	X2 	= 	(11H) sec(x l ) 	Tx 

It 
obtendo-se 	x2 (t) . 	.. 	-3-(-2 (t i ) 	+ 	(1/H) 	sec(x l )Tx  dt 

t i    

sendo, 	j 	sec()(1 )T 	dt 	=R(1,1) 	sec(x/)Tdt 
t. 	X 	 xo 

+ 	R3 (1,2) f sec(x 1 )Ty0  dt 

+ 	R3 (1,3) f sec(x l )Tzo  dt 

Fazendo, 	f(x 1 ) = sec(x l )Txo , 	e linearizando esta expressão 	através 

do 19 termo da série de -Taylor, teM-se 
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f(x 1 ) = f(7 3. )+fx, (3-( 1 ) [ x 1 -7 1 ] +R 	 R = residuo 

sendo, 

7z i .  calculado no instante inicial em que se executa a integração, 

f(3-( 1 ) = sec(3-c 1 ) "fx0  

f () i ) = sec(rc i )tg( -5-( 1 ) xi xo  

obtendo-se. 

sec(x i )Tx0  dt=Txo  sec(71) Lt+t9( 71)(1x1 dt - (71)q  

	

t• 	 t- i 

onde, a solução da integral 	x l  dt é dada por 
t. 

jt 	 . 	• 

	

x 1  dt = (r i ) [ ti
ti

+(l/H) {R 3 (2,1)[i 	IK 3  dt-l zoiK2  dt 

ti 	
Yo. 

+R3(2,3). 

[l
xo 

[-1
xo 

K3 dt-T
2o 

K2 	dt-1 
Yo 

K1 dt 

K 1  dt } 

sendo, 

J K 1  dt=(Myo/r 3 ) {(1/2 [t 2 /2] .  - (3/4n) Ec0s2nt/2n ].. 

4.(3M /r 3 2n) 	(t/2)-(sen2nt/4n) 1i 
ui 

K3 dt = (-M2o/r 3 ) [t 2 /2 ] t  
ti 
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K2 dt = (3M /r 3  2n) [ (t/2)-(sen2nt/4n)l t.  
Yo 

 

+ (M /r 3 ) { (1/2) Lt 2/2 i
t.

+(3/4n) [-cos2nt/2n j,. 
xo  

ft 
obtendo-se assim o valor da integral 

ti
sec(x l )t 	dt . 

xo . 

Linearizando g(x 1 ) = sec(x l )T , conforme a solução da integral ante 
Yo 

ri Or, tem-se 

9(x1) = 9(71)+9 x1 (1) [x1-7)1 ]+R 

onde,, 

g( 1 ) = sec,(7; 1 )—T 
Yo  

g, 
I

( -71 ) = sec(X-1 )t9(x 
^ 	 Yo 

obtendo-se 

lt 

	

sec(x i )ryo  dt 	-fyo  sec(xl) 	[ t ] ti -i-tg( —xi)(1 x 1  dt-(5-<- 3 ){ti ti )} 

= Q2(t) 

JAnalogamente, a solução de 	sec(xl)T
zo 

dt '"é dada por 

t 	_ 

	

sec(x i )Tzo  dt = 	sec(7 1 ) {[t],_ . 4-tg(x 1 )(i x 1  dt-7( 1  [t] t  ) 
t• I -c, 

= Q 3 ( t ) 

Obtendo-se a solução de ):( 2  dada por: 



- 34 - 

x2(t) =)72(t 1 )+(1/H)[ -FT;(1,1)41(t) 

i;(1,2)Q2(t) + --R-3-(1, 3 )Q3(t)1 
	

(2.39) 

Nas equações anteriores, o tempo t g dado em segundos, 

os valores do estado em radianos (rad) e a aproximação admitida válida 

ao longo de cada periodo orbital. 

2.5 - PROCEDIMENTO SUMTIMO  

Este procedimento consiste na transformação de problemas 

de controle átimo em problemas de'otimização de p .arámetros, pela impo 

sição de uma, forma matemática particular ao controle (Williamson, 1971; 

Rios Neto e Ceballos, 1979), conforme se mostra a seguir. 

O problema de controle 'ótimo básico a ser tratado é o de 

encontrar a- função "ótima de controle u(t), no intervalo t i  t tf , 

de modo a satisfazer as condições a seguir 

Minimizar: IP = IP(xf ,tf ) 

(u(t)} 

Sujeito a: - X = f(x,u,t) , 	 (2.40) 

M(xf ,tf ) 	O 

dados t i  e x(ti ) 

onde, x é o vetor de estado (nxl), 	é o vetor de estado final, it 

é o vetor de controle (pxl), M 	o vetor de condições terminais (mxl), 

IP é o :índice de desempenho, t i  g.  o tempo inicial e tf  é o tempo 

final. 
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Tratando o problema (2.40) para o caso em que u(t) 

aproximada por uma função parametrizada, a partir da substituição 	de 

u(t) por u(a,t) ou, em uma forma mais geral, por u(a,x,t), tem-se o 

problema a seguir 

Minimizar: IP = IP(xf ,a g ) 

{u(a,x,t)} 

Sujeito a: x = f(x,a ,a 2 , ...., a 	,t 
g-1 

M(xf -,a g ) = O 

dados t 	e x(t i ) 
1 . 

(2.41) 

Onde, a' é o vetor (gxl) de pàrãmetros a serem otimizados e a g  é o 

último parãmetro do' vetor a, que represerrÈa o tempo final tf . 

2.5.1 	PROBLEMA ASSOCIADO A ITERAÇÃO TIPICA 

Considere-se o problema (2.41). A partir de uma pertur 

baço linear das equações de restrições e do -"índice de desempenho, res 

peitados os vínculos dinãmicos, tem-se o sistema de equações a seguir: 

AM = (Plaxf )(xf/),áa + (âMing )áa g  

LIP = (aIP/ax f )(xf/âa)áa + (âIP/a g )Lsa g 	 (2.42) 

A condição de caminhar na direção da satisfação' dos vIn 

culos e da miniMização de IP sugere as seguintes imposições 

AM = a M 	 - 1 	a < O 

áIP 	3 	IPJ 	- 	8 < o' 	 (2.43) 
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onde, o parametro a é negativo, pois esta associado ã necessidade de 

reduzir cada componente de M em uma iteração típica e 0 também 

um parâmetro negativo pois esta associado ã minimização. 

O sinal maior ou igual na equação de AIP (equação 2.43) 

evita a quebra da linearização do sistema de equações (2.42) ao longo 

do processo de busca para reduzir ATP. Para a escolha do problema as 

sociado a cada iteração típica, dois aspectos devem ser considerados: 

o primeiro é que dentro do limite permitido nas equações (2.43) 	para 

ATP, este deve ser o menor .possivel, ou seja, deve ser minimizado. 	O 

segundo aspecto é, que além de satisfazer as aproximações de primeira 

ordem, para se obter uma convergência mais rápida faz-se necessario 

que uma norma do vetor .  Aa deva ser minimizada. 

Das equações (2.42); (2-.43) e das considerações ante 

riores, poae ser proposto o-problema associado 	cada iteração "tfoica 

a seguir.. 

Minimizar °G = W1 luil 4.  W2 1 6a21 4- .•. 4149  1 6a 9 1+14 61 P 

{Aa} 

sendo - W >0 , W i > O 

Sujeito a: (Wax f )pxf/aa)Aa+(aM/âa 9 )Aa g  = aM 

WP/axf )(âxf/aa)Aa+WP/a 9 )Aa9 	0 IIPI 	(2.44) 

onde W1, W2 ,. ..,W9  e t7 são pesos positivos, e Aa é o incremento do 

vetor a (incagnita do problema associado 	iteração típica). 

Para formular o problema na forma usual de programação li 

near, a seguinte transformação de variaveis é feita * 

Aa
i 

= S
i - Sg+i , S1O, Sg+i 	, 
	 (2.45) 
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onde a variável 
S2g+1  >O (variável de folga) será introduzida 	para - 

eliminar a desigualdade da equação (2.44). Estas transformações 	le 

vam ao problema equivalente de minimização 

Minimizar: 	G 
2g+1 

= 	niSi 	ni >0 
1-1 

 

9 	 9 
Sujeito a: 	X A

i  
. S. - X A. S 	aM. ; j=1,2, 	m j 

i=1 	 i=1  Ji 9-1- i 	• J 	"" 

	

8. 	S. 	- 	B. S 	. 	S 	= 0 	IIPI 	(2.46) 
i=1 	

1 	. • 	1 	g+1 	2g+1 
1=1 

pnde 

Sk 	' >0 	k = 1,2, ..., 29+1 

dados 

. = (âM
j
/â.x

f )(Uf
/âa 
	para i = 1,2,..., g-1 

. = (âM /ax )(âx
f 	g

HaM/aa Ajg 	
f 	 9

) , para i = g 
 

B i  = (9IP/ f )(ax f/pa i ), para i = 1,2,..., g-1 

Dg  ='(aIP/ây(âxf/aa g )+(ãIP/aa g ), para i = g 

Assim, em cada iteraçio do procedimento", determinam-se os incrementos 

do vetor de parâmetros a. Usando os valores do vetor a de uma prévia 

iteração, ou valores inicialmente supostos, determinam-se os valores da 

matriz A, dos vetoresBeMedo escalar' IP. 

Da soluço do problema definido pelas equações (2.46) as 

variaveis S
k sio obtidas, permitindo a determinação do vetor de in 

crementos ia na equação (2.45) . e assim a definição de um novo vetor 
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de parãmetros a. O processo 	repetido atê que as restriOes 	sejam 

satisfeitas com a precisão desejada e a oscilação nos valores de IP es 

teja nos limites compativeiS com esta precisão. 

No problema (2.46) a, 0 e os fl i  são parãmetros bastan 

te importantes para o cumprimento dos objetivos do método, para cada 

iteração. Para efeito de uma maior dinamização e garantia do processo 

de convergência, os parãmetros a, 0 e n 29.1.1  devem ser controlados ao 

longo do processo de convergência e, para isto, é-necessãrio ao final 

de cada iteração verificár se os objetivos esperados foram alcançados. 

O tratamento numêrico envolve as seguintes etapas 	tipi 

cas em cada iteração: integraçaes .numêricas, derivadas numéricas e a 

solução do problema de programação linear. 



CAPITULO 3 

SIMULAÇOES E TESTES NUMÉRICOS  

3.1 - INTRODUÇÃO  

Apresentam-se neste Capitulo a formulação do problema de 

teste e a implementação.da lei de controle. Inicialmente reproduz-se 

a lei de controle sem otimização, a cada periodo orbital e conforme o 

desenvolvimento de Shigehara (1972). .Em seguida é feita a otimização 

através do procedimento sub(Stimo apresentado no Capitulo anterior. 

A otimização'da lei de controle desenvolve-se em duas fa • 

ses: na primeira fase, a otimização é executada separadamente em-cada 

periodo da õrbita, e é repetida até o final da manobra; -e na segunda 

fase se realiza a otimi .zação de uma forma global, desde o inTcío ato 
fim 'dà manobra. • 

3.2 - FORMULAÇÃO DO PROBLEMA DE TESTE  

A manobra a ser otimizada para efeito de teste,.cohforme 

o exemplo simulado por Shigehara (1972), pode ser representada para a 

otimização global conforme a seguir 

Minimizar: IP = t
f 

{pm (t)) 

Sujeito a: Vinculos dinimicos 

;(1 = S = T(Pm (t)) / H 

x2 = a 	Tx(pm (t))/(H cos(x 1 )) 

(3.1) 

(3.2) 

-39- 



40 - 

Condições iniciais 

t. 	é;  •dadO. 

x 1 (t) = 30°  

X2(t) = 130,966°  

Condições finais 

x l (tf ) = (w/2)-1 	= 60°  

X2(tf ) = 	+(IN/2) = 310,966 °  

OU 

Mi(xl(tf),tf ) 	xj. (tf ) - 60°  = O 

M2(x2(tf),tf) =. x 2 (tf ) - 310,966°  .= O 

Os valores dados das condições iniciais e finais do problema de teste 

referem-se ã orientação (no inicio e no fim da manobra) do eixo de 

"spin" do satélite, conforme a Figura 2.5 dada no Capitulo anterior. 

Parâmetros do sistema 

a = 7.378.140 metros 

e = O 

i = 30°  

= 40,966° 
	

(3.3) 

os quais foram definidos anteriormente .  e são os mesmos valores do mode 

lo simulado por Shigehara (1972). 
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Dos valores destes parãmetros, conclui-se que: 

(i) O argumento do perigeu (w) é indeterminado porque a excen 

tricidade (e) é igual a zero. 

(ii) Sendo i=30
o 
conclui-se das condições finais que a orienta 

ção desejada do eixo de "spin" do satélite é a sua perpen 

dicularidade . ao  plano da órbita. (ver Figura 2.5). 

Fig. 3.1 - •Esboço de manobra tipica: 

1: Ponto de injeção do satélite com o eixo "spin"pa 
ralelo ao plano da "órbita. 

2: Eixo de -"spin" paralelo ao plano da órbita. 

3: Eixo de "spin paralelo ao plano da órbita, ira 
cio da manobra. 

4: Fim da manobra, eixo de "spin" perpendicular ao 
plano da Orbita. . 

5: Eixo dê "spin" perpendicular ao plano da órbita. 
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3.3 - IMPLEMENTAÇÃO DA LEI DE CONTROLE 

Para implementar a lei de comando fazem-se as seguintes 

considerações: 

(i) Das equações de vinculo (2.37) verifica-se que á função Ha 

miltoniana é linear em m (Apêndice A), 

(ii) Considera-se a magnitude do momento magnético da bobina co 

mo sendo de um nivel com duas polaridades: Im(t)I = m*, 

(iii) Das duas cons'iderações anterióres, conclui-se que a lei ge 

ral de comando ê do tipo "bang-bang", e 

(iv) Auxiliados pela lei de controie com critério de estabiliza 

ção desenvolvida por Shigehara (1972), propõe-se a seguin 

te lei de controle' inicial, por periodo, cónforme a 'seguir 

(ver Figura 3.2), 

	

1 	 1 
• Xi . 5 . X 5  Xf 

- 2 • 2 
• Xi 	X -5 Xf 	- 

	

3 	 3 

	

X. 	X 	Xf 1 

(3.4) 

4 	 4 M 4 = 	

• 	

X. -5 X 5 Xf , 	1 

ou, no sentido inverso, *isto é, 

conforme indique a lei de controle por estabilização de Shigehara 

(item iv). 
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+ 1 

             

             

              

o 

 

t z  
n2W 	 (n+1)27Í' -Ni 	 4 	• '3C 

            

 

4 	 (4-N1 	 '4, 

   

              

              

              

Fig. 3.2 -' Implementação da lei geral de comando durante um 
periodó.orbital. 

.A . otimização desta lei de controle inicial se realiza em 

dois níveis de aproximação: 

O primeiro niv21 consiste na otimização da manobra, por período, 

isto é, otimização período por período, conforme detalhado a se 

guir: 

(i) Calculam-se os pontos de chaveamento do problema de teste 

através da função de chaveamento (seção 3.4) desenvolvi 

da por Shigehara (1972). 

(ii) Aplica-se o procedimento subõtimo em cada período da "Or 

bita em que se executa a manobra através da utilização 

dos parãmetros obtidos no item anterior como suposições 

iniciais. 

(iii) Repete-se isso sucessivamente, período por período, até 

o final da manobra. 
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Desta maneira, se obtóm os intervalos de funcionamento da bobina 

que forneçam os melhores resultados de deslocamento do eixo 

"spin"' na direçio desejada, durante cada período orbital, isto é, 

a Obtenção do torque mãximo na direção desejada, em cada período 

da órbita. 

O segundo nível consiste na otimização global da manobra, 	utili 

zando os intervalos .otimizados a cada período orbital nó nivel an 

tenor, durante toda a manobra, como parâmetros. de partida no pra 

cedimento numérico utilizado. Esta segunda fase é executada glo 

balmente, desde o inicio até o fim da manobra, com a intenção de 

melhorar o desempenho da lei de controle obtida na fase anterior. 

,Em geral, a duas fases sio diferentes, isto porque , na 

otimização global existirão as interações da manobra como um todo, nu 

ma forma íntegra, e na otimização pon período estas interaçóes aparece' 

rio de forma incompleta, isto é, a'cada período orbital. 

Os desempenhos das leis de controle Ei,timo obtidas nestas 

duas fases, em relação ao controle inicial por período (Shigehara, 

1972), serão fornecidos através dos testes de simulação (Capítulo 4). 

3.4 - LEI DE CONTROLE COM CRIT£RIO DE ESTABILIZAÇÃO  

Para efeitos de cãlculo dos pontos de chaveamento (na ma 

nobra de teste) utilizasé a seguinte lei de controle inicial, por pe 

riodo, chamada função de chaveamento a qual é deduzida de uma condi 

çio de estabilidade assintótica (Shigehara, 1972). 

Para controlar a orientação do eixo dé "spin" em termos 

do momento angular ri, define-se H
f 
 = I 	onde 	representa 

-  
o estado desejado e k"

f 
represefita a orientação desejada do eixo de 

"spin". 
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Sendooatual estado 	= 1 w i + Iw 	I 3w 	di X 	y 	,2 
ferença entre -A'' e  H é 	 chamada de vetor erro E = H f  - H. O obje f   
tivo da lei de controle consiste em reduzir è- para zero. 

Substituindo esta relação em (2.1), obtém-se 

(d-Odt) = -T = -U(kxB) 

	 4. 
(dE 2 /2dt) 	-Ut.(W) 	; 	E = 'ti 

onde, U=m* éamagnitude do momento do dipolo magnéticoe B éo ve 

tor de indução geomagnetica. 

Se a condição de estabilidade assintótica para 	. é 

(dE2/dt) 	O; 'conclui-se que o critério de controle é' Üt.(1:X;): O. 

Definindo a função de chaveaffiento S, por' 

E t.(14<ià) 
	

(3.5) 

alei de controle do tipo "bang-bang" que governa a polaridade de U é 

à seguinte: 

J pm  . +1 , quando S > O 

pm  ---, -1*, quando S < 0 
ç 

(3.6) 

O desenvolvimento da função de chaveamento, a qual reorien 

ta o eixo de "spin" de (6 1 ,11, 1 ) para (Cr  ,114) é como segue. No sis 

tema da órbita (ver Figura 3.3), têm-se 

iC = (cosIp' seno' , sen4) .  seno' , cosa') . 	e 

4. 

(cos, seno. , senip:f. sene;. , cose) 
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onde, 11, 1  e e' ao os ãngulos de azimute e co-elevação, respectiva-

mente. 

Sendo, 

4 	4. -  
k x B = 

semp'sene' B
03 

- cose' B
02 

coso' B 	- cos4) 1  seno' B03 0 1 

costp'sene. B
02 

- senti» 	B 
0 1 

 

ko  

(3.7) 

    

      

Fig.. 3.3 - OrientaçSo do eixo de lispin" do satélite no sis 
tema da 6rbita. 

4 
Ao decompor o vetor erro E no sistema da 6rbita, têm-se 

4 	 4 

= 1 3 4) 14(f  - (I wx  i 	I wy  j 4- 1 3  wz  k) 



- 47 - 

e aplicando as simplificações, tais como, 	itp'sene'lle'l « 4) e 4) s + 

xp'cose' = 4), onde 49 	g o ãngulo de rotação do eixo de "spin", obtêm 
. 	s 

se 

E = 13:p 

co4 sene 	- cosIp' sene' 

senti4 sene.if  - sem' sene' 

cose 	- cose' 

 

10 

jo 

ko  

(3.8) 

     

     

Substituindo-se estas expressões na eqUação (3.5), obtém-se a 	função 

de chaveamento S, dada por 

.(S/I30) = (sen14 sene.'f. cose' - cose.'f. sen4, 1  sene') Bol 	(3.9) 

+(cose.'t. cos4, 1 	sene' - cos 	'sene.if  cose') 13
02 

+(cosp,. sene.'r. senlp' sene' 	sen114"sene.'r  cosIp' sene')B03 

onde B, 	B„
v 	

e B, 	são as componentes da indução geomagngtica 	no 
vi 	2 

sistema da "órbita 
(8xo,Yo 

e 	, respectivamente) dadas.por 
zo 

(B
01 

/Dm) = (3/2)seni sen2n cose + (1/2){cos(y-2)+(3/2) 
•  

[(1+cosi)cos(2n-y+2)+(1-cosi)cos(2n+y-2) ])sene 

(B
02 

 /Dm) = (1/2)seni(1-3cos2n)cose+(1/2) {cosi sen (y-2) 

+(3/2)1 (1+cosi)sen(2n-y+2)+(1-cosi)sen(2n+y-o) 1)sen 

(B
03

am) ='-cosi cose + seni sen(y-2)sene 
	

(3.10) 

onde, n = x = urEv , y = 0+ eg  , 	Dm = M/r 3 , sendo r jã definido 

anteriormente e Dm o momento do dipolo geomagngtico. 
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3.5 - EXEQUIBILIDADE (CONTROLABILIDADE) DE MANOBRAS COM O SISTEMA DE  

CONTROLE PROPOSTO 

Na anãlise a seguir, toma-se a orientação do dipolo mag 

nético como sendo coincidente com o eixo de "spin" do satélite. Confor 

me a lei de controle (Shigehara, 1972) obtida na seção anterior, o con 

trole do Sistema é possivel a partir de qualquer condição inicial até 

qualquer condição final de atitude - do eixo "spin" relativai 6rbita, 

dentro de certas tolerãncias. Apenas, no caso particular de se mode 

lar o campo geomagnético como um dipolo, existiriam situaçaes iniciais 

em que o torque de controle seria nulo. Seriam aquelas em que a orien 

tação do eixo de "spin" do satélite no sistema inercial fosse fixa e 

paralela ao dipolo geomagnético. No entanto, estas situaç'Oes s5 exis 

tem a nivel de modelo. 'No caso do modelo real do campo geomagnético .  

não ha como o eixo de "spin" permanecer paralelo ao vetor de indução 

geomagnética, ao longo do movimento orbital. A situação mencionada, 

para o cao de dipolo; no mundo real apenas significaria a existência 

de torques de controle de pequena intensidade. 

Observe-se que o torque produzido nem sempre coincide com 

b torque . liquido ou efetivo'. Por isto, define-se o torque efetivo Te 
(torque que reduz o erro) como sendo o •produto escalar do torque T e 

ó vetor unitario -0E, 

Te 
= (t/E).t ="(U/E)t.(i-cx-à) = (U/E)S 	 (3.11) 

que é proporcional 	função de chaveamento; o que significa com exce 

ção das situaç5es citadas, que o dipolo magnético utilizado produz 	a 
-+ 

cada instante um torque efetivo T e  que reduz o erro 

A analise desta lei de controle (Shigehara, 1972) revela 

que para controlar o angulo de co-elevação e' (no sistema da 6rbita) 

do eixo de "spin" sio necessarios quatro Pontos de chaveamento (ins 

tantes em que a polaridade do dipolo magnético é invertida) a cada pe 

ríodo orbital, porém, em pontos diferentes daqueles fornecidos pelo mé 
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todo "averaging" (Renard, 1967), o qual leva a chaveamentos 	a 	cada 

quarto de Orbita. Esta diferença faz com que o eixo de "spin" do sa 

télite atinja mais rapidamente a direção desejada. O ponto de chavea 

mento é sensivel ao.ángulo de azimute (no sistema da õrbita) do eixo 

de "spin" e ã indução geomagnética, de modo que a escolha da polarida 

de magnética 
Pm'  conforme a atualização da função de chaveamento em 

cada instante de operação, pode ser feita de maneira a atingir uma ta 

xa do torque de controle mais rápida. 

Simulações através de computador digital têm verificado 

apraticabilidade desta lei de controle (Shigehara, 1972), assim como 

a notável melhoria em desempenho, relativamente ãquela desenvolvida por 

Renard (1967). Ver resultados obtidos neste trabalho (Capitulo 4). 

3.6 - OTIMIZAÇÃO DA MANOBRA POR PERTODO  

. 	• 
Conforme A implementação da lei de controle iniCial (se 

ção 3.3), a cada'periodo da õrbita em que se executa a manobra, a posi 

ção dos pontos de chaveamento de um modo geral são dados por 

1 a1 - Xf 

2 
a2 = Xf 

3 a 3  = xf  

(3.12) 

Sendo o problema de otimização, a cada periodo da õrbita, o seguinte 

2 	 2 
Minimizar: IP = 14 1  [Xfi  - x l (tfn )] + W2 [Xf2  - X2(tfn )] 

Cp m (t)} 

Sujeito a: x = f(x,a 	,a33 t) 	 (3.13) 

dados t. e 



[a. IP 	âIP 
ax

in 
a:c 2 

n - , 
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onde, W 1  e W2 são pesos positivos, x fi  e xf2  são os valores do 

estado no instante final da manobra, e x l (t. i ) e x2(t f  ) são as va 

riãveis livres' do estado ou valores do estado "  no final ao n-ésimo pe 

rTodo orbital em que se executa a manobra. 

Aplicando uma perturbação linear no 'índice de 	desempe 

nho (equação 3.13), obtém-se 

AIP = (aIP/ax(t f  )) (x(tf  )/a) Aa = 	 (3.14) 

axfn  âx fn  ax fn  

âa l 	aa2 	aa3 

ax 2 	ax2 	âx2  
.n 

aal 	âa2 	âa 3  _ 

Aa .  

onde, o vetor A a é .o incremento do vetor a, a matriz âx(t f )/aa 

calculada atravé de derivação numérica e o vetor'âIP/ax(t f  ) n é dado 

•por 	 n  

aIP 	- -2W 1  [xfi  - x l  
axi n  

aIP 	-214 .2  [x f. 	)(2n  
f2 aX2

n  

ficando, 

 

aIP 	âxl 	âIP 	âx2,
• 

- 	/sa l  
axl aal 	ax2n  aa l  

 

AIP= 
aIP n • 
axl n  aa 2  

   

aIP  ax2 n 
ax 2n  3a 2  

3X
I  aIP 	n  4, aIP  DX z n  

á 	 Aa3 a2 + 
ax

1n 
aa3 	ax

2n 
aa3 
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Utilizando a.imposição dada pela equação (2.43), propõe-se o seguinte 

problema associado a cada iteração, 

9=3 
Minimizar: G= X 	W. 	1 áa 4 	W IP 	; 1  
{áa.) 	

i= 

OW. > 	, W>0 , g-3 
	

(3.15) 

Sujeito a: (aIP/ax(tfn ))(ax(tfn )/âa) Aa >, 0 !PI 

Eliminando o sinal de desigualdade que aparece em uma das 	equaçEes 

anteriores, pela introdução de uma variãvel de folga (z), obtém-se o 

seguinte problema equivalente 

	

Minimizar: G = y 	W. 	Lsal 	wz 

	

1=1 	1 	, 	• 
{Aa.) 

(3.16) 

Sujeito a: 	(aIP/ax(t.„ ))(ax(t f  )/aa) áa - z = 0 IIPI, 
in. 	n 

Utilizando as transformações de variãveis dadas pelas equações (2.45), 

leva-se o problema (3.15) ã forma usual de programação linear, a sa 

ber: 

. 2g4.1 
Minimizar: G = 	1 	n.S. Ti • >O, g=3 

i=1 	
1 1 	l 

{S.} 1 

9 
Sujeito a: 	. S. 	- 	• 	 0 II 

• 	
B =1.  1- 	Bi STF-1 - S2g1-1 	=  

s
k- 

, 	k = 1,2, ...., 2g+1 

(3.17) 
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onde, 

B1 = WP/aXi n )(Ul n/131)+WP/9X2 nWX2n/a81) 

B2 = (âIP/âX1 n )(3XI niaa2)+(aIP/aX2 n )(aX2 n/âa2) 

B3 = (aIP/DX1 n )(âXi n/n3)+(aPiaX2nWX2n/aa3) 

Para iniciar o procedimento, utilizam-se como suposições 

iniciais, os parãmetros (al, a 2 , a 3 ) obtidos em cada periodo orbital, 

através da função de chaveamento de Shigehara (1972). 

3,7 - OTIMIZAÇA0 GLOBAL DA MANOBRA  

Os parâmetros obtidos, por perTodo, na seção anterior, são 

utilizados' nesta fase da otimizaçã -o para dar ínicio'ao procedimento nu 

mérico. 

O problema de otimização a ser tratado, numa forma geral, 

conforme a seção 3.2, é 

Minimizar: IP = ag 

{u(a,x,t)} 

Sujeito a: X = f(x,a 1 ,a 2 ,a 3 ,a 4 ,a 5 , 	ag_,,t) 	 (3.18) 

M(xf ,a g ) = O 

são dados ti e x(ti), a é o vetor (gxl) de parãmetros a serem oti 

mizadosea 	éotempo final. 

Substituindo as condições do problema de controle obtém-

se o problema a seguir, 



axf1  axf i  

aa1 aa2 aag  
La 

axf2  axf 2  axf2  

aa aa2 aa
g  

DM 1 
-1 	 - 

ax 	âxr  f 1- 	T2 

ám 
aM2 	aM2  
	 - 
ax 	ax 

fl 	fz 

=1 
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Minimizar: IP = t
f 

{pm (t)} 

Sujeito a: Xc= Ty (pm (t))/H 	 (3.19) 

x2  = Tx (Pm ( •))/(H cos(x1)) 

sendo, 

mi(xfi ,tf ) = xl(t f ) - x 	0 
fi 

$12(Xf2 stf) "'" X2(tf) 	xf  
, 2 

Linearizando as equações de restrição e do índice de desempenho, obtém 

-se oseguinte sistema' 

Ficando, 

_ 	 _ _ 
axf i  axf i 	axf i 	Aal 

aal aa2 6(32 Da
g  

axf2  axf2 	axf2 	áa 
9 

aa l  aa2 	aa - 	 g 

 

(3.20) 

  

  

  

áIP = áa
9 
 = átf 
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Através das imposições dadas pela equação (2.43), propõe-se o seguinte 

problema equivalente 

Minimizar: G = 	W
ii

I 	W AIP 	; 	W>0 , W.>0 
i=1 

Sujeito a: 
	

(3.21) 

axf, 	ax.f i 	 ax.f i  
Aa l + 	Aa 24   Aa = aM 

Dal 	aa2 	 aa
9 	

g 	1 

axf2 	axf2 	 axfz  Aa l + 	 Aa2+ 	+ Aa = aM2  
9 aal 	aa2 	 âa9  

• 

Eliminando o sinal de desigualdade na equação anterior pelã introdução 

de uma variãvel de folga, obtêm-se 

g 
Minimizar: 	= 

i=1 • 
	Aa. I +Aa

9 
 + wz 	W >0 

{Aa.1 

Sujeito a: 	 (3.22) 

axf 	.axf, 	 axf 
----   Aa 24 .... 4 	1 Aa 	= a 
aal 	aa2  9 aa

g  

axf2 	axf2 	 3xf2  
	 'sa i + 	Aa24 	 Aa 	= 
aa l 	aa2 	 'aag 
	

9 

a9 - z =0 Ni 

Fazendo a transformação na forma usual de programação linear, através 

das equações (2.45), tem-se 
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2g+1 
Minimizar: G = y 	n i  S i  

i=1 
{S.} 

(3.23) 

Sujeito a: 

g 	g 
y 	A. 	- 	A, S . 

i=1 	1 	
i=1 	g+1 = aMJ. 	

.;j = 1,2 

9 	 9 

Bi  S i 	- 	Si  Sg+i  1- . S 2g+1 	= 0 	itf i
•  

j i  

onde, 

eSk" 
>O k = 

'hxfj 	
ax 

fl  

âa 
'9 

a x f2 	âx 

âa 
9 — 

A.. = (aM.
j
/ax

f 
 )(ax

f 
 /aa.) 	= 

B. . zero , para i =  

Bg  = (âIP/aag ) = (aa g/aag ) . 1 

Rara iniciar o procedimento sub6timo neste problema, uti 

lizam-se como valores iniciais, todos os parâmetros obtidos na otimi 

zacão por periodo. durante toda a manobra. 





'CAPITULO 4  

ANÁLISE DOS RESULTADOS  

4.1 - INTRODUÇÃO  

Apresentam-se a seguir o modelo simulado, os testes numa 

ricos e a anãlise dos seus resultados, obtidos através da utilização 

do computador Burroughs B-6800 do INPE. 

4.2 - MODELO SIMULADO  

O problema de teste selecionado é o mesmo.que o simulado 

por Shigehara (1972), conforme a seguir. 

Os dados do satélite sJo: 

1 3  = 8,1 kg.m2  

= 12 rpm = 1,256 rad/s 

25 A.m2  

Os dados da 6rbita sJo: 

a = 7.378.140 metros, isto é, altitude = 1.000 km 

i = 30°  

n = 40,966°  

e = O 

ç = 100 minutos 

- 57 - 
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Os dados do dipolo geomagnético sio: 

M = 8,1x10 15 Wb.m 

0 = 289,3°  

11,4°  

As condições iniciais e finais da manobra são: 

ó. = 300 
	

ai 	
130,966°  

= 600 	 af  = 310,966°  d f   

Tendo-se considerado: 

CO 	O tempo sideral.de Greenwich, no inicio da manobra, Ogro () ; 

(ii) A'rotação da .  Terra, de aproximadamente 0,25 °/minuto; e 

(iii) 'Constante o valor da ascenção reta do nodo ascendente (2) 

durante a manobra. 

4.3 - RESULTADOS DO CONTROLE INICIAL  

	

• • Utilizando os dados da seção anterior e o controle 	mi 

	

cial apresentado -na seção 3.4, obtém-se os pontos de chaveamento 	(ver 

Figura . 4.1.a), onde 

tempo final da manobra: t f  = 1.445 minutos 	24 horas 

As Figuras 4.1.b, c, d, e, mostram a trajetõria do eixo 

de "spin" do satélite, dados pela declinação e ascenção reta no sistema 

inercial, e pelo azimute e co-elevação no sistema da õrbita, respectiva 

mente. 
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Os valores do estado no instante final, dados pela decli 

nação e pela ascenção reta, são: 

a) Instantes de chaveamento do momento magnético 
• da bobina.- 

750 	COC. 	I 2 	 .0 50 
TEMPO DE MANOBRA 	(MIN.) 	

1:1.  

b) Declinação em função do tempo. 

Fig. 4.1 - Respostas do controle inicial. 

(continua) 
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ne 	
11111111!111111111I111111111  

soe 	7so 	lo= 	.no 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

c) Aséenção reta em função . do tempo. 

E 1 20 

	

z 	 1 1 11i11111111"1J111111111 

";vvvvvvy 

	

r1 	5 	11 .11 ,1 	11 1.1, 11, 11 f1 	 ( 11 	t 	 1 

	

2so 	.scc 	-fsoOO 	'no 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

d) Azimute em função do tempo. 

	

Fig. 4.1 	- Continuação. 
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250 	 750 	10C3 	no 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

Co-elevação em função do tempo. 

4.1 - Concluso. 

4.4 - RESULTADOS DA OTIMIZAÇÃO POR PERÍODO  

Os pontos de chaveamento obtidos pelo controle 	inicial, 

dados na seção anterior, são otimizados a cada período da 6rbita, atra 

vés do procedimento sub6timo,obtendoosresultados a seguir (ver Figu 

ras 4.2.a, b, c, d, e). Obtém-se: 

tempo final. da manobra: t f  = 1.290 minutos "=". 21 horas 

Os valores do estado no instante final são: 

f 
r 58° 
	

af  ; 308° 



, CC 	WG 	 IOCC 	.121CC 
TEMPO DE MANOBRA 	(MIN.) 
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PO
L

A
R
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A

DE
 

o 

.1••■■•• 	 •■■• 

i5C 	24:, 	.52a 	, M 
TEMPO DE MANOBRA 

I OG 	20C 
(MIN.) 

130G 	I 

a) Instantes de chaveamento do momento magn-ético da 
bobina. 	' 

b) Declinação em função do tempo. 

Fig. 4.2 - Respostas da otimização por periodo. 

(continua) 
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•  
20C 

TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 	
a 43C_i #.0,G 	SOL 	26e 	CG ,: 	) 20C  

-c 	Ascenção reta em função do ,tempo. 

,20C 1 	1 	1 

tO 	
20C 40G 	SCG 	c 	ar, 	20C 

"TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 
ec  

d) Azimute em função do tempo. 

- Fig. 4.2 	Continuação. 
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E 120 

2:1C 	4M 	SM 	 •OCC, 	120C 	i4.2C 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

e) Co-elevação em funçio do tempo. 

Fig. 4.2 - Concluso. 

.4.5 - RESULTADOS DA OTIMIZAÇÃO GLOBAL  

Empregando os pontos de chaveamento otimizados na seção 

anterior como parãmetros de partida no procedimento subiStimo, executa 
'7- 

se a otimização global,obtendo-se(ver Figuras 4.3.a, b, c, d, e) 

tempo final da manobra: 	tf  ; 1.272 minutos 	21 horas 

Os valores do estado no instante final são: 

f 
; 60°  af 	3100  
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••••• 

EC, 
1  

50 	24o 	i2.^ 	.C`C 
TEMPO DE MANOBRA 

Ice 	inc 	OC 
(MIN.). 

a) Instantes de chaveamento do momento magnético 
da bobina. 

QC 	OC 	CC 	 .20C 	4:3C 
TEMPO DE MANOBRA 	(MIN.) 

b) Declinação em função do tempo. 

Fig. 4.3 - Respostas da otimização global. 

(continua) 



20c 	ec 	50c 
TEMPO DE MANOBRA 

1 OCC 	$ 20C 
(MI N 	

143C 

L. 
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ç) Ascenção reta em função do tempo. 

154.) 

20C 	AOC . 	50C 	EQ0 	i OCO 
	

120C 	i 4:3C 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

• 

d) Azimute em função .  do tempo. 

Fig. 4.3 - Continuação. 
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20C 	40C 	COC 	 ■ OCC 	120C 
	

40C 
TEMPO DE MANOBRA (MIN.) 

e) Co-eleváção em função do tempo. 

Fig.. 4.3 - *Conclusão. 

4.6 - ANALISE DOS RESULTADOS  

Observe-se que a lei de controle inicial por período - 

(Shigehara, 1972), a qual atua o torque efetivo na direção do objetivo 

desejado, é deduzida de um critério de estabilização assintiitica (se 

ç -do 3.4); enquanto que as leis de controle obtidas através da otimi 
zação por período e a otimização global são deduzidas do critério de 

controle Etimo'conforme analise a seguir. 

As respostas do controle inicial (seção 4.3), conforme o 

modelo simulado (seção 4.2), são verificadas através dos resultados ob 

tidos por Shigehara (1972). Observe-se que a perpendicularidade do ei 

xo de "spin" do satélite ao plano da -órbita é alcançada no final da 

manobra, isto é, a co-elevação neste instante é el(t f ) = 00. 
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Dos resultados da otimização por período (seção 4.4) 	de 

duz-se que o tempo . final foi reduzido de aproximadamente 3 horas, 	ou 

seja, aproximadamente 12% a menos que o tempo de manobra fornecido 	pe 

la lei ,de controle inicial, pelo que se conclui que os resultados 	da 

dos pelos pontos de chaveamento (Figura 4.2.a) são satisfat6rios. 	Po 

de-se observar que a trajetõria dada pela declinação e a ascenção reta 

(Figuras 4.2.b e c, respectivamente) é diferente em relação ã fornecida 

pela lei de controle inicial (Figuras 4.1.b e c). 

Na fase seguinte, otimização global, as interações 	in 

fluenciarão de uma maneira global durante o percurso da manobra, 	sendo 

esta a grande diferença em relação,ã otimização por período. Porém, 	os 

resultados da seção anterior (ver Figuras 4.3.a, b, c, d, e) indicam a 

inexistência :de  grandes mudanças em relação aos resultados da otimização 

por período. Acredita-se qué as principais causas para que isto aconteça 

sejam as condições da quase periodicidade devido ãs variações lentas do 

eixo de lispin" que justificaram as aproximações consideradas durante o 

desenvolvimento do trabalho (seção 2.3.2 e seção 2.4.3). 



CAPITULO 5 

CONCLUSÕES E COMENTÁRIOS FINAIS  

Baseados nos resultados computacionais de simulação, os 

quais são bastante satisfatõrios, verificou-se a validade da formula 

ção e a obtenção de leis de controle ótimo, conforme o desenvolvimento 
de otimização proposto, para manobras de satélites estabilizados por 

"spin", utilizando a interação com o campo geomagnítico. Da mesma for 

ma ., confirmou-se a grande simplicidade de 'formulação e implementação 

do procedimento subõtimo, utilizado nas fases de otimização do proble 

ma de teste. 

Uma análise mais abrangente, baseada em situações de tes 

te ,tâmbém mais abrangentes, devera ser feita para meihor avaliar as di 

ferenças entre manobras otimizadas por peribdo e manobras otimizadas 
globalmente. , 

Para evitar singularidades ou situações de calculo 	em 

que as expressões se apresentam com o denominador igual a zero e para 

evitar as imprecisões numéricas, propõe-se a representação dos ângulos 

de Euler através do formalismo de quatérnions. Propõe-se também a anã 

use da utilização do torque médio, conforme apresentado nas seções 

2.3.4 e 2.3.7, 'pára a verificação da viabilidade de desenvolvimento de • 

versão mais simplificada para a otimização da manobra estudada. 

Cai] base nos resultados obtidos e tendo em vista os re 

cursos computacionais normalmente hoje existentes a bordo de satélites, 

sugere-se este processo de otimização na execução de manobras de satã 

lites estabilizados por "spin" e atuados por bobinas magnéticas, como 

í o caso real da manobra a ser executada no Primeiro Satélite de Cole 

ta de Dados da MECB. 
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APENDICE A  

'TGPICOS DE CONTROLE GTIMO  

A.1 - INTRODUÇÃO  

O conteGdo deste apêndice foi retirado de Kirk (1970) co 
mo também de Athans e Falb (1966), com o objetivo de consulta. 

A.2 - FORMA DO CONTROLE GTIMO PARA UM TIPO DE PROBLEMAS DE TEMPO mrNimo  

Determina-se a forma do controle 6timo para uma classe de 

problemasatravés do Principio do Minimo de Pontryagin. Assumindo que o 

Piroblema de controle 6timo é da forma, 

Minimizar globalmente: J = j ' 	1 dt 
to 

Com relaçá-o a: u(.)G U 

Sujeito a: 
	

ic(t)=A(x(t),t)+B(x(t),t)u(t) , 	 (A.1) 

dados 

.1  to. , x(to ) 

x(tf ) 

onde x(t) J o vetor de estado (nx1),u(t) é o vetor de controle 	(mxl), 

Áéovetor (nxl)eBéamatriz (nxm) explicitamente dependentes do esta 

do e do tempo. 

Especifica-se que as variãveis admissiveis de controle de 

vem satisfazer os • fnculos de desigualdade: 

u(t) 	j =1,2,...,m, tGE:t o ,t 1;=1 
J 	J 

(A.2) 
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sendo M. e M.... os limites superior e inferior conhecidos para a j-é -si 

ma componente de controle. 

A Hamiltoniana é-  a função dada por: 

H(x(t),.u(t),p(t),t)=1-1-p 1"(t)[A(x(t),t)+B(x(t),t)u(t)1 	(A.3) 

onde p(t) E o vetor de variã-veis adjuntas. 

Do Pr ncipio do Minimo, é necessErio que: 

1-Ep*T.(t) rA(x*(t),t)+B(x*(t) ',t)u*(t)] 

l+p*T(t) [A(x*(t) ,t) + B(x*(t) ,t)u(t) 

para todo u(t) admissTvel e para todo t e rto ,td. 

(A.4) 

A equação (A.4) implica que: 

p*T(t) B (x*(t),t)u(t) , 	 (A.5) 

portanto,u*(t) é o controle que leva p*T(t) B (x*(t),t)u(t) a assumir seu 

valor minimo. 

Se a matriz B é-  expressa como: 

B(x*(t),t)= [b i (x*(t),t) b 2 (x*(t),t):.. bm (x*(t),t)] , 	(A.6) 

onde 
b 
 .(x *(t),t), j=1,..,m; é" a j-ésima coluna da matriz, então o coefi 
.3 

ciente da j-ésima componente do controle u i (t) na equação (A.5) 

0T(t)b . . (x*(t),t), sendo: 
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n 	m 

i=1 
P*1" 	BOO(t) ,t) 1-1(t) 	(t)

1 
 [ b (x* (t) ,t) u (t), 

1 	j= 	1J 	
j (A.7) 

- onde: 

i=1,...,n 

Sendo as componentes de controle independentes entre 	si, 

deve-se minimizar 

:TM  [ 11—()(*(t) ' t) ] 
uj  

em relação a u(t) para j1,2,.. ..,m. Se o coeficiente dé u i (t) é positi _ 
vo,u 1;(t)deveseromenorvalordecontroleadmissivelil..Se o coefi 

dente deu .(t) é negativo, u.*(t) deve 'ser o.maior valor de controle ad. j 	
J 	. 

,missivel 
Msi.f.. 

 Assim a forma de controle &timo e: 

a 
	para p -1- (t) ..(X*(t),t) - < O 

para p /j(t)bij (x*(t),t) > O 

u(t) = 
	

(A.8) 

indeterminado, para F4T(t)b ij (x*(t),t) = O 

j =1,2,...,m 	; i=1,2,...,n 

Se as trajet6rias extremantes do estado e co-estado p*(t), 

são tais que o coeficiente de u i (t) seja conforme mostrado 	na Figura 

A.1(a) então o comportamento de 11(t) será" como mostrado na 	Figura 

1.1(b). 
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q4,(t)4nt 
J 	4. 	

)[b..(Xt),t)] 

(a) 

(b) 

Fig. A.1 - Relação entre o'controle de tempo aimo e seus 
coeficientes na Hamiltoniana. 

. 	Observe que.  se  p*T (t)bii (x*(t),t) passa através de 	zero, 

umchaveamentodocontroleut(t)é- indicado.Sep*T(t)b ij..((*(t),t) 	ze 

ro num intervalo de tempo não nulo, então o coeficiente de u i (t) na 	Ha 

miltoniana é zero, não fornecendo informação em torno de qual u(t) esco 

lher como a condição necessEria para minimizar H; este comportamento tem 

o nome de "condição singular". Os problemas em que não apareçe a condi 

ção singular são chamados "normais". 

A.3 - CONTROLE ÓTIMO DO TIPO "BANG-BANG"  

Este tipo de controle diz, seja u*(t) o vetor de controle 

de tempo minimo para o problema (A.1) e, x*(t) e p*(t) as 	trajetõrias 



correspondentes do estado e co-estado. Se o problema é normal, 	então 

as componentes ut(t),u(t),..,u(t) do vetor u*(t) serão definidas pela 

relação 

* 
u(t) = 	sgn 	X b.. [x(t)ti pi (t) y 

1J 
(A.9) 

através da função sinal, para j=1,...m, t G r:to,t;TI e para o caso par 

ticularemqueW=-1 e M
.+
=+1. 

J - 

Escrevendo a equação (A.9) numa forma mais compacta tem-se: 

u*(t) = -sgn {q (t) , 

(A.10) 

= -sgri{B
T
Ex*(t),t-3 p*(t) 

Concluindo-se que, se o problema é normal, as componentes 

do controle de tempo 6timo sã-o funções constantes por partes no tempo, 

ou seja, "bang-bang". 
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