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RESUMO

Ultimamente tem-se observado um grande nimero de missdes espaciais
envolvendo satélites de pequeno porte, denominados nanosatélites. Dentre os
motivos para a utilizacdo de nanosatélites, o pequeno orcamento envolvido e o baixo
consumo de poténcia, sdo as principais vantagens apresentadas em relacdo a missoes
mais complexas. Por um outro lado, missdes envolvendo nanosatélites, também
precisam de um Sistema de Determinacao de Atitude e Orbita (SDAO) téo eficiente
como outro qualquer. Uma vez que este, precisa ser capaz de realizar diferentes
tipos de determinacdo de atitude e 6rbita com grande grau de precisdo. Cabe, ainda,
ressaltar que uma adequada comunicagdo entre o nanosatélite e as estagoes terrestre
¢ funcdo de um sistema de determinacdo de atitude (SDA) confidvel e eficiente.

Neste trabalho, estuda-se a dindmica e o SDA de um nanosatélite controlado
por bobinas magnéticas. Através deste estudo, foi possivel verificar que o SDA para
um nanosatélite pode ser baseado em componentes relativamente barato, existente
no mercado, como magnetometros, bobinas magnéticas e sensores solares; € em
simples, mas confidveis, algoritmos de determinacdo de atitude, que podem

propiciar um aumento na vida util da missao.
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1. INTRODUCAO.

1.1.VISAO GERAL DA PESQUISA.

Este trabalho inicialmente mostra os aspectos bdsicos da dinidmica de um
satélite rigido de pequeno porte, com controle de atitude baseado na iteracdo do
campo magnético gerado por trés bobinas com o campo magnético da Terra.

O estudo se baseou no projeto noruegués do nCube (Kjell Magne Fauske,
2002), no qual € descrita a modelagem do satélite, incluindo a cinemadtica, a
dindmica e os atuadores, além dos torques externos, dentre estes o torque
gravitacional da Terra, os quais interferem na determinagdo e no controle de atitude
e Orbita do satélite.

Os conceitos matemdticos bdsicos associados a dinadmica e ao controle de
sistemas espaciais sdo apresentados de uma forma resumida, mas permite
compreender sem dificuldades o processo de derivagdo e linearizagdo das equacgdes
de movimento do satélite.

Através dos resultados obtidos com o estudo da dindmica e do sistema de
controle € possivel determinar que tipo de sensores € mais apropriado para o satélite,
confrontando-se o espaco util existente no satélite e as restricoes de orcamento do
projeto.

Os resultados mostraram inicialmente, a possivel necessidade da utilizacao de
sensores de velocidade angulares e inerciais em conjunc¢io com a implementacdo de
um filtro Kalman para estimar estados ndo disponiveis e assim aumentar o

desempenho do sistema de controle de atitude.

1.2. PROJETO nCUBE.

O nCube € um satélite experimental construido e desenvolvido por estudantes

de quatro universidades Norueguesas (Narvik University College, Norwegian



University of Science and technology (NTNU), Agricultural University of Norway e
University of Oslo) no periodo de 2001-2003. O projeto foi iniciado pelo centro
espacial noruegués com suporte do Andgya Rocket Range, Noruega.

Este trabalho também visa estudar e desenvolver um sitema de cotrole para
um satélite de pequeno porte, cujas dimensdes sdo semelhante ao do CubeSat, o qual
tem forma cubica com aresta de 10 cm, ndo podendo pesar mais que 1kg, visando
um baixo custo de langamento em um Orbita baixa em torno da Terra. Um objetivo
importante daquele projeto foi introduzir alunos de nivel universitirio na &drea
espacial, focando a aprendizagem em tecnologias de sistema de controle. Objetivo

coincidente com o programa de Iniciacdo Cientifica do INPE.

1.3. PARTES DO TRABALO.

Capitulo 2: De uma forma sucinta é explicada o funcionamento de alguns
tipos de sensores que podem ser aplicadas no projeto.

Capitulo 3: E introduzido os conceitos matemdticas bésicos necessdrios as
derivao das equagdes de movimento e do sistema de controle do satélite.

Capitulo 4: Em uma continuagdo do capitulo anterior, aqui as equacoes da
dindmica do satélite, levando em consideracdo os torques atuantes, sao deduzidas.

Capitulo 5: Linearizagdo do sistema de equagdes geradas no capitulo anterior.

Capitulo 6: Simulacdes e consideragdes.

Capitulo 7: Conclusdes.

1.4. FERRAMENTAS UTILIZADAS.

Este trabalho foi escrito no Microsoft Word XP, e foi utilizado o MatLab 6.5.



2. SENSORES

Sensores sdo dispositivos que permite a coleta de informacdes sobre as
caracteristicas da dindmica de um sistema sem a necessidade da interferéncia de um
observador.

Os sensores podem ser comparados aos olhos, maos, pele, ouvidos de um ser
Humano, eles coletam dados e informam o cérebro das condicdes do meio em que
estamos, fazendo com que ele analise esses dados e nos passe uma resposta do que
devemos fazer, e nossos sensores irao novamente obter novos dados, mas desta fez
com os resultados gerados pela a¢do da resposta de nosso movimento.

Os sensores apresentados neste trabalho sdo sensores de atitude, ou seja,
sensores que irdo fornecer dados sobre 0 movimento de rotacdo de um satélite em
relacio a um dado referencial, por exemplo: posicoes e velocidades angulares,
intensidade do campo magnético e etc.

Devido a falta de espagco fisico para se acomodar todos o0s sensores
necessdrios para uma determinacdo perfeita do movimento do satélite e por
restricdes de orcamento, € preciso através das informacdes ja obtidas gerar outras
informacgdes, afim de aperfeicoar ou melhorar o desempenho do sistema de controle.
Este processo geralmente € feito com algoritmos de estimagcdo implementados em

um programa de computador.

2.1. SENSOR SOLAR

Este sensor € composto por fotodiodos instalados nas faces do satélite de uma
forma que se tenha sempre um deles que receba raios solares, e assim podendo
estimar um vetor que aponte sempre em direcdo ao Sol.

Pode-se dizer que este sensor € bem leve e pequeno, mas ele obriga que o
satélite sempre esteja em uma regido que receba raios solares, caso contrario a

determinagdo deste vetor se torna impossivel.



2.2. SENSOR ESTRELAR

Este sensor utiliza um sistema que fotografa os arredores do satélite,
focalizando as estrelas, depois ele compara as fotos com seu catalogo on-board e
determina a posi¢ao do corpo em relagdo a uma estrela ou constelagao.

O sensor estrelar ¢ muito grande e pesado, sem contar que quando utilizado
deve-se colocar um dispositivo para evitar que os brilhos da Lua, Terra, Sol e dos

outros sensores influenciem na sua leitura.

2.3. DETECTOR DO HORIZONTE

Este sensor determina onde esta a Terra em relacdo ao satélite. Dispositivos
infravermelhos conseguem distinguir o frio do espaco do calor da atmosfera da

Terra e assim estimando uma posicao do corpo em relagdo a Terra.

2.4. GIROSCOPIO

O giroscépio ndo é um sensor de referencia, mas sim um sensor de inércia.
Com ele € possivel medir a velocidade angular do satélite que integrada pode dar
informagdes sobre a posi¢ao angular, isto €, a atitude do satélite.

Existem atualmente vdrios tipos de giroscOpios, entre eles o que mais se
destaca € o giroscopio Optico que € mais leve e menor que seus irmaos mecanicos.
Seu funcionamento é bem parecido com os mecanicos, mas o que difere € que em
lugar de um pesado anel, existe um anel em fibra 6ptica com um laser passando por

dentro dele.

2.5. GPS (Global Positioning System)



Este sistema permite calcular rapidamente e com exatiddo posi¢cdes na Terra,
com base em informagdes enviadas pelos satélites de uma constelagdo com um total
de 24 satélites NavStar. Os movimentos orbitais destes satélites sdo controlados por
estagcdes existentes na Terra.

Satélites de NavStar circundam a terra duas vezes por dia, em uma Orbita
muito precisa, transmitindo informagdes precisas para a Terra. Receptores de GPS
levam esta informacao e, triangulacdo de uso, para calcular o local exato do usuério.
Essencialmente, o receptor de GPS compara o tempo em que um sinal foi
transmitido por um satélite, com o tempo que foi recebido. A diferenca de tempo é
transmitida para o receptor de GPS, o qudo longe o satélite esta.

O GPS pode ser usado para determinar a atitude do satélite, com o devido
posicionamento de duas antenas separadas por uma determinada distancia, pode-se
calcular a diferenca entre as ondas recebias do GPS e emitidas pelo satélite e assim
verificar o movimento do satélite envolta do eixo que contem o plano entre as

antenas.

2.6. MAGNETOMETRO

Instrumento utilizado para medir a intensidade e direcdo de um campo
magnético. Em termos espaciais ele deve ser usado de preferéncia em uma Orbita
bem préxima da Terra onde o campo magnético € mais e intenso e facil de ser
modelado.

A precisao do magnetometro fica comprometida limitada essencialmente
sobre trés fatores.

- Distarbios causados pelos componentes eletronicos do satélite: Os circuitos
elétricos presentes no satélite interferem na leitura do magnetdmetro uma vez que
eles geram um campo magnético mesmo que muito pequeno. Para corrigir estes

distirbios € necessdria uma blindagem nos equipamentos.



- Erro do modelo de referencia em relacio ao modelo de campo: E muito
comum o modelo utilizado para o projeto ndo funcionar com exatidao na pratica
causando pequenos ou grandes desvios dependendo da margem de erro aceitada na
confeccdo do projeto.

- Distirbio externo devido as correntes ionosféricas: A corrente ionosférica
flui no meio gerando um campo magnético, e nao € possivel prever sua influencia no

final da estimacao da atitude.



3. CONCEITO MATEMATICO.
3.1. ROTACAO USANDO ANGULOS DE EULER
Para equacionar a rotacdo de um corpo extenso pode se utilizar os angulos de

Euler, que sdo baseados em trés rotacdes distintas, uma no €ixo X, outra no eixo Y e

por fim uma no eixo z (independendo da ordem), como representa a figura abaixo.

Figura 3.1: Rotacao sobre os eixos.
Na representacdo dos angulos de Euler usa-se uma matriz de rotacao
“resultante”, que € o produto das matrizes de rotacdo de cada um dos eixos
independentes. Cada matriz de rotagcdo associada a cada um dos eixos sdo dadas por

R (w).R (¢).R (k) em que o, ¢, k sdo os angulos de Euler relacionados as rotagdes

em X, y, € z respectivamente.

Dos sistemas mostrados na figura 1 pode-se relacionar as coordenadas do
ponto P em cada uma das situagdes (X’, Y, Z’), X, Y, Z7)e (X, Y, Z7)
com as componentes de (X, Y, Z) e com os respectivos angulos de Euler (o, ¢, k) a
partir de simples relacdes trigonométricas. Assim as coordenadas do ponto P podem

ser escritas na seguinte forma matricial;

Xl X Xn X Xvn X
Y'| = R(@)Y |, Y'| =R, (p) Y|, Y"| R,(x)Y
Zl Z le Z ZHI Z
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Onde as matrizes R, (@), R, (9), R, (x) sdo representadas por;

1 0 0 cos(#) 0 —sen(g)
RX(ZD'): 0 cos(@) sen(®@) ,Ry(q)): 0 1 0 e
0 —sen(®@) cos(@) sen(¢) 0 cos(p)

cos(x) sen(x) O

R, (k)=| —sen(x) cos(x) 0
0 0 1

Como o produto de matrizes ndo € comutativo deve-se observar que o

produto deve ser feito na ordem das rotagdes efetuadas, pois se assim ndo for feito

poderd alterar o resultado da matriz resultante. Pegando o exemplo da figura 1 onde

o sistema inicial é uma rota¢do em x (R, (@)), uma segunda rotacio em y (R, (9)) e
por fim uma em z (R.(x)). Assim o produto resultante serd
Rgpe =R, (k)® Ry (¢)® R, (@), pode ser escrita como;

cos(@)cos(x)  sen(@)sen(d)cos(x)+cos(@)senk  sen(@)cos(x)—cos(@)sen (@)cos (k)
Rgp=| —cos (@)sen(x) cos(@)cos(x)—sen(@)sen(p)sen(x) cos(@)sen(@)sen(x)+sen(@)cos(x)
sen () —sen(@)cos(¢) cos (@)cos (@)

As vantagens da utilizacdo dos angulos de Euler sdao devido a sua
representacdo que de uma forma simples e clara expressa trés varidveis diretamente
ligadas aos trés graus de liberdade do sistema. Pode-se também dizer que a
visualizacdo fisica da rotacao € imediata usando este método.

Este método também possui uma serie de desvantagens que por sua vez
acabam por tornar extremamente dificil a utilizacdo dos angulos de Euler para
realizar rotacdes. Entre estas desvantagens pode se citar que nem sempre € facil
encontrar uma decomposi¢ao evidente da rotacdo geral em trés eixos, nem sempre ¢é
possivel de representar uma rotagdo usando os angulos de Euler que corresponda a

uma serie de rotacdes concatenadas.

3.2. QUATERNIONS.

11



A partir das pesquisas feitas por Carl F. Gauss e Leonhard Euler, o
matematico irlandés Willian R. Hamilton desenvolver os quaternions.

Hamilton estudava a interpretacio geométrica dos nimeros complexos no
plano e procurava obter resultados andlogos do sistema planar no sistema espacial,
de forma encontrar um numero complexo tridimensional com que seu produto
corresponde-se a uma rotagdo junto com uma mudanca de escala.

Para realizar seus objetivos, Hamilton notou que precisava de quatro nimeros
para realizar a rotacdo seguida de uma mudanca de escala, seriam esses nimeros;
um numero correspondente a mudanca de escala, um para indicar o angulo de
rotacdo e os dois restantes para indicar o eixo de rota¢do. Para introduzindo uma

estrutura ndo comutativa Hamilton encontrou um fecho para multiplicacdo do

numero complexo de forma @ +ix+ jy+kz, fazendo i 2 = j2 k%= ijk=-1, e

assim nomeou esse nimeros complexos em R* de quaternions.
3.2.1. DEFINICOES BASICAS DE QUATERNIONS.

O conjunto dos quaternions € representado pela a letra H, em homenagem ao
seu descobridor.

Para quaternions tem se as seguintes notagdes, envolvendo conjuntos:
e H/; Conjunto dos quaternions unitdrios.

o
e H ; Conjunto dos quaternions nao nulos.

e H R3 Sub-conjunto dos quaternions puros.

Este sistema € definido por trés imagindrios diferentes; i, j € k, em que:

i?=j2=k*=-1 (3.1)
ij=—ji=k (3.2)
jk=—kj=i (3.3)
ki =—ik = j (3.4)

12



Notagdo cartesiana:

q9=4, +qiitq2j+q3k 3.5)
Notagdo vetorial:

0=(4,391:92:43) (3.6)
Em que,

= gq,:= parte real [ Re(g) ].
= g = q,i+q,j+qsk:= parte imaginaria [ Im(q) ].

= ¢ quaternion puro se Re(g) =0, ou seja, g =q.

Operacdes com guaternions:

Tendo os quaternions;

P=PpotP=piitpyj+psk (3.7)
9=q0+9=qo T qii + 2]+ qok (3.8)
DEFINICAO 3.1. Igualdade;

pP=q s€ po=q, e p=¢q (3.9)
DEFINICAO 3.2. Adigio e subtracio;
ptaqg=(p, +p)*t(q +q9)= (P, +4q,) (P +q) (3.10)

DEFINICAO 3.3. Multiplicagio;

xq=(py + pri+ paj+ p3k)*(q, + @i+ q2j+q3k)=
(Po% P11 — P292 ~— P3gy ) +
(Pod1 + P19, + P2a3 — P392)i + (3.11)
(Pod2 = P1a3 + P2do + P3a1) J +
(Pod3 + P1g2 — P2t + P34,) k

DEFINICAO 3.4.Multiplicagdo por um escalar do tipo & =, +0, em que < R;

axq=(a+0)x(q, +q)=aq, +agi+aq, j+ag; K (3.12)
DEFINICAO 3.5. Conjugado.

4d=49,—9=90 —q1i —q2] —q3k (3.13)
Logo:

13



q=q (3.14)

Pg=qp (3.15)

p+a=p+q (3.16)
DEFINICAO 3.6. Norma.

6 =ld0 +aii + @i+ a3kl =+q,” + @i + 42> +45° (3.17)
Com o simples calculo;

a" =39 =497 =44 (3.18)
Logo,

9| =+a7 (3.19)
DEFINICAO 3.7. Quaternion unitério.

g =1 (3.20)

Observacao: Inverso de um quaternion nio nulo se expressa como (3.21).

-1_ 49
g == (3.21)
g
Em que a divisdo de um quaternion por um escalar real corresponde a divisdao
membro a membro.

DEFINICAOQ 3.8. Divisio.

Divisido pela direita: % = pq_1 (3.22)
Divisdo pela esquerda: % = q_1 p (3.23)

3.2.2. ROTACOES COM QUATERNIONS.

Hamilton procurou descrever rotacdes no espaco, do mesmo modo que os

nimeros complexos descrevem rotacoes no plano.

14



TEOREMA 1.1. Sejam geH,, g=cos(@)+nsen(d) e seja
p=0+peH R3> PE H R3 Entdo p’=gpq " corresponde ao vetor que resulta a

rotacao de p em torno do eixo n por um angulo de 26.

Demonstracio:

Considere Rq(p):qpq_q =gpq em que p=0+p e g=q,+q €é um
quaternion unitario tem-se:

R, (p)=(q, +¢)O0+p)g, —q)

(3.24)
=q,(@*p)+q,(qg,p—P*q)+q(p*q)+q(q,p - p*q)
De pg=(p,q,—P®q)+p,q+q,p+pXq tem-se;
Rq(p)=s,2~gq)p+2(g* pg+24,(pxq) (3.25)

Escrevendo ¢ =cos(@)+n sen(8) com |n| =1 e substituindo ¢, =cos(@) e
g =n sen(6) em Rq(p), tem-se:
R (p)=(1-cos(20))(n ® p)n+ pcos(28)+(nx p)sen(26) (3.26)
Assim, dado um vetor n e um angulo de rotacdo €, o quaternion unitario
g =cos(8)+n sen(0) efetua uma rotacio de p entorno de um eixo n com angulo 26
Qualquer rotacdo em torno de um angulo € e de um eixo n com |n| =1, pode

ser obtido através de um quaternion unitario.

3.2.2.1. Equivaléncia com a representacdo com matrizes de rotagao.

Uma vez que a rotagdo € feita em R’, espera-se que haja uma forma de
representacao dessa rotacdo com guaternions em forma matricial.
O produto pg e gp podem ser expressos como pR(g) e pL(g)

respectivamente em forma de matriz.

15



9% @ 92 43 | (9, @ @ g3 ]

R(q): —q 90 —93 4> e L(q): —4q1 4o 93 —49> (3.27 ¢ 3.28)
-4 43 90 9 —q> —43 {4, q1
|—493 —42 1 90 | | =493 42 —4q1 4o, |

Tendo que R(7)= R(q)T .

Dispondo da forma de multiplicacdo de matricial a esquerda por ¢ e a direita
por g, pode-se gerar uma matriz de rotacdo associada a uma dada rotac@o.

Assim a matriz de rotacdo correspondente ao produto de duas matrizes,

considerando um quaternion puro r,

v =r{Rla) Lia) (329
Em que, e pelo fato do quaternion ser unitario, tem-se;
1 0 0 0
oy |0 1= 2(q22 + %2) 2192 - 9,93) 29193 +9,92)
R(q) L(g)= f , o8
0 2(q192 +9,93) 1-2\g;" +q3 2((12(3 ~4,q)
0 20193 -9092) 2(9293+q,q1) 1-2\a" +42° )

(3.30)

Verifica-se que a matriz R € ortogonal e o seu determinante € 1 pelo que
podemos concluir que R € uma matriz de rotacdo, estabelecendo deste modo a
equivaléncia.

Podemos ainda escrever, na forma de matriz homogénea:

R(q)TL(q){1 OTT} 3.31)
0 R

Geralmente o produto de matrizes ndo comuta, mas estas matrizes comutam

uma vez que representam a multiplicacdo a esquerda e a direita, e a multiplicacdo de

quaternions € associativa.

3.2.2.2. Composic¢do de rotacoes.

16



De modo andlogo as matrizes de rotagdo, multiplicam-se dois quaternions
para somar as rotacdes que eles representam. Assim, a composi¢do de rotagdes faz-
se naturalmente pela multiplicacio dos quaternions correspondentes. De modo

formal tem-se:

(¢S

Sejam p, ge H;, Uma rotagdo em p seguida por uma rotacdo em g

o/

equivalente que uma rotacdo por gp. Esta propriedade pode ser generalizada
composi¢do de qualquer niimero de rotacoes.

As vantagens de se utilizar os quaternions para fazer simulacdes de rotagoes
estdo relacionados ao fato de que com os guartenions nao se perde a ortogonalidade
das matrizes, a representacdo de rotacoes com eles € compacta, no sentido de que
tém quatro graus de liberdade, uma grande vantagem quando se compara as matrizes
de rotacdo que tém nove graus de liberdade.

Em relacdo as desvantagens pode se citar a dificuldade em se visualizar a
rotacdo, a indeterminacdo dos eixos, € sem contar que OS quaternions servem
exclusivamente para se fazer rotagdes, sendo assim impossivel a parametrizacdo de

outras transformagdes.

17



4. MODELO DO MATEMATICO.
4.1. NOTACOES EMPREGADAS PARA O QUATERNION.

Sendo n a parte real e £, £,, £ como parte imaginaria.
O quaternion utilizado para a rotagdo € unitario, logo;

772+€12+822+€32 =1 (41)
4.2. DINAMICA

Considerando o satélite como um corpo rigido, podemos aplicar os
parametros de Euler nas equagdes de atitude que sdo derivadas no trabalho
(Kyrkjebg, 2000).

16, + @l x (1w}, )= 7° 4.2)

Onde I é o momento de inércia do satélite 60'59 € a velocidade angular do

corpo rigido respeitando a inércia da base e ’ ¢ o torque atuante. O torque e a
velocidades angular sdao decompostas na base do corpo. Pela defini¢do da matriz de
inércia, representada abaixo:

I, 0 O

X
I =0 I, 0 4.3)
0 0 1,
Que gera a equagdo gerada de 3.2
1a, +5 @b 1wl = 7° (4.4)
b b
0 -ay o
Onde s(wf;,) =@, o -ob (4.5)

b b
- a’yb Dy 0

A velocidade angular entre a base e corpo rigido pode ser decomposto em:

18



b b b b b
@y, =0; +H,, =R @, +@,, (4.6)

Onde @}, é a velocidade angular da 6rbita do corpo em relag@o a sua inércia.

4.3. CINEMATICA

A cinemédtica do corpo rigido descreve a orientacdo no espago e € obtida
através da integracdo da velocidade angular. Os quaternions sao usados para
representar a atitude por meio de equagdes diferenciais.

Uma rotagdo fica caracterizada por uma rotagdo € entorno de um eixo fixo A .

Figura 4.2: representacio da rotagcdo

A rotagdo entre os parametros de Euler e as velocidades angulares b é:

&= lnwfb —lwgb X E 4.7)
2 2

= —%g%ﬁb (4.8)

Onde, &= %[m +S(e)w?, (4.9)

Pode ser escrito na forma:

gt

(4.10)
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b b b,~o
wob = wib - Ro wio

. X 4.11)
=0, —0,C
4.4. TORQUE MAGNETICO.
O torque gerado pelas bobinas pode ser modelado como:
b =mb xB® (4.12)

Onde m” é o dipolo magnético gerado pelas espiras, e BY = lej Bly’ B?Jé 0

vetor local do campo magnético da Terra. O momento do dipolo magnético é;

inxAx mx
m? =m£ +mly? +mIZ9 = NyiyAy =|m, (4.13)
N,i A, m,

Em que N; é o numero de espiras, i; € a corrente € A; ¢ a drea da espira, em
cada um dos eixos.

O modelo das espiras pode ser o de um circuito RL (resistor — indutor). As
espiras possuem uma dindmica mais rapida que o corpo, a simulacdo dos campos
magnéticos das espiras assim como sua dindmica sao muito lentos de serem feitos,
logo foi negligenciada sua simulacdo. Os erros introduzidos por causa disto afeta o

sistema de dinamica do corpo tornando-o relativamente lento.
4.5. TORQUE GRAVITACIONAL

A atracao devido o campo gravitacional da Terra afeta na orbita do satélite.
Admitindo o centro de massa da Terra homogéneo o gradiente gravitacional

pode ser escrito como:

3
7b iy = R—’Léue x(Lu,) (4.14)

0
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Em que u € o coeficiente gravitacional terrestre (3.986 x 10" m*s*)eu, é 0

vetor unitario apontado na dire¢do do nadir.

Esta equacdo pode ser escrita com base no corpo do satélite da forma;

(1, -1,)¢
T =305 (1, ~1)&, (4.15)
0

4.6. OUTROS TORQUES

Existem que atuam sobre o satélite afetando em seu controle e Orbita que

devem ser levados em consideragao.

4.6.1. RADIACAO SOLAR

Particulas ejetadas pela atividade solar para o Sol, acabam colidindo com a
superficie lateral do satélite empurrando-o para fora de sua Orbita. A radiacao solar é
uma perturbagdo muito flutuante, e possui maior efeito em altas altitudes.

A drea da face voltada para o Sol é essencial para a determinacdo da

aceleracao resultante causada pela radiagao.

SATELITE

|

Figura 4.3: representacdo da incidéncia da radiacao solar.
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As forgas atuantes devido a este efeito sdo calculadas a partir de constantes e
de valores do indice de absor¢do do material que é composto a estrutura da face do

satélite.

4.6.2. TORQUES AERODINAMICOS

Devido a alteragdo da densidade do ar em altas altitudes, a velocidade do
corpo € diminuida e assim fazendo com que ele perca altitude afetando sua 6rbita.

Com os valores da velocidade, densidade do ar na respectiva altitude, a area
da face perpendicular a velocidade € possivel calcular e prever as devidas correcoes

deve efeito aerodinamico.

4.6.3. DISTURBIOS INTERNOS

Os circuitos elétricos presentes no satélite também geram um campo
magnético que atua no campo gerado pelas bobinas e assim interferindo no mesmo.
Para tornar desprezivel essa interacdo os circuitos devem ser projetados para

causar o minimo de efeito sobre sob o campo gerado pelas bobinas.
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5. LINEARIZACAO

A linearizacdo deste modelo tem como objetivo facilitar a analise do
comportamento do satélite.
A linearizacdo em torno de 7=1, £€=0 o que justifica um € =0, portanto

temos a velocidade angular expressa em quaternios:

= "1=1 0
2|y,

1= 0 (5.1)
&%wsb . w'(l))b = 2&
A matriz de rotagdo é dada:
R2(g)=1+2758(g)+ 252 (¢) (5.2)
Onde € aproximadamente,
RV (q)=1+27S(¢) (5.3)

Escrevendo na forma matricial,

1 00 0 -& & % —& &
Ré’z 0 1 0(+2| & 0 —¢ (=2 & % — & (5.4)
0 0 1 —& & 0 - & & %

Substituindo a equagdo (4.4) na equacao (3.6) temos:

% —€& & |10 & 2& -2 &5

b
@i =2 & % —& ||@, |+2)& |=| 2&+0, (5.5)
—82 81 % 0 £§ 2@—2@-081

Onde a aceleracdo angular é:

@ 2&_ 2@0@
@ =& |=|  2& (5.6)
@ 2&_2@0&
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As equacdes do movimento sdo dadas por;

1, =" —(aff;, )>< 1@},

(5.7)

O torque gravitacional pode ser descrito utilizando os guaternions da forma abaixo;

(1, -1,)g
Tgmv = 360-02 (IZ _Ix )82
0

A resultante do torque magnético das bobinas:
b= z',l; x B

Bzmy —BymZ

b = B.m,—-B.m,

B,m,—B,m,
Somando (4.8) com (4.10) temos a resultante:

B.m,-B,m_ +(1,-1,)g
e =3@2| Bym, —B,m, +(1, —1,)&,

Bym,—B,m,
Substituindo (4.5) e (4.11) em (4.7), tem-se:
1,Q&20,8)=(1,-1,)20,&+8@ &)+ B.m,—B,m,

1,8&)=~(I,-1,)(6@,&,)+B,m,—B.m,

IZ (2&_200&) = (Iy _Ix)(2w0‘6§+2w381)+Bymx _mey

Isolando & nas equacdes acima temos;

2 1
&: (l—kx)a708§§—4kxa70€1 +7(Bzmy —Bymz)

X

1
&=-3k @ e, + 7(meZ ~B_m,)
y

2 |
&: —(l—kZ)ZD'Oégf—kle'oé‘?, +7(Bymx —mey)

Z

Onde;

(5.8)

(5.9)

(5.10)

(5.11)

(5.12)
(5.13)

(5.14)

(5.15)

(5.16)

(5.17)
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Introduzindo o vetor de estado x e o vetor dos torques u;

X=[€1 & & & & 895;]

u=lmx m

y

me |

O modelo pode ser escrito como:

&)= A x(t)+B(t) ult)

Onde as matrizes A € B sao:

0
— 4k >
0

0
0
0

(k

S O O O

~ @,

Z

S o O = O O

S O O o O

—k.@

o

(1-k,)o,

S = O

(5.18)

(5.19)

(5.20)

(5.21)
(5.22)

(5.23)

(5.24)

(5.25)
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6. SIMULACOES.
6.1. TEOREMA DO LQR.
O método consiste em calcular a matriz de ganho de controle por

realimentacdo de estado. Vamos considerar agora o problema regulador 6timo que,
dada a equacgio do sistema.

&= Ax = Bu ©6.1)
u=-Kx

Para minimizar o indice de desempenho.

J =j:(x*Qx+u*Ru)dt (6.2)

Onde Q € uma matriz Hermitiana (Matriz com elementos complexos onde

A"=A ou a; =4aj; .
Hermitiana. Uma matriz Hermitiana tem que ser quadrada e os elementos de sua
diagonal principal devem ser reais) definida positiva ou real simétrica e R € uma
matriz Hermitiana definida positiva ou real simétrica. As matrizes Q e R

determinam a importancia relativa do erro e o consumo dessa energia.

A matriz que satisfaz esta condicio € chamada matriz

&= Ax— BKx = (A— BK)x (6.3)

Supondo A-BK seja estdvel ou que os autovalores tenham partes reais

negativas.

Substituindo:

sz:(x*Qx+K*x*RKx)dt (6.4)
J :j:x*(Q+K*RK)xdt (6.5)
Fazendo:

x*(Q+K*RK)x:—@ (6.6)

Onde P € uma matriz Hermitiana definida positiva ou simétrica real. Assim
obtemos:

x(Q+K*RK)x=-& Px—x* P& —x*[(A—BK)* P+ P(A— BK)]x (6.7)
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Comparando ambos os lados da ultima equacdes e notando que essa equacao
deve ser verdadeira, para qualquer que seja X, temos necessariamente:

(A-BK)*P+P(A-BK)=-(Q+K*RK) (6.8)
Pode-se provar que se A-B*K for uma matriz estivel, existirdi uma matriz

positiva P que satisfaca a equacdo. Portando o procedimento em determinar os
elementos de P a partir da equacdo acima, e verificar se ela é definida positiva.

J = .[:x *(Q+K* RK)xdt = —x * Px[§ = —x(o0) Px(c0) + x(0) Px(0)
J = x(0)Px(0)

(6.9)

Para obtencdo da solucdo do problema de controle 6timo, procedemos da
seguinte maneira ao supor que r seja uma matriz Hermitiana definida positiva ou
real, pode-se escrever:

R=T*T (6.10)
Onde T € uma matriz nao singular, a equagdo pode ser escrita como:

(A—KB)P+P(A—BK)+Q+K*T*TK =0 (6.11)

Que pode ser escrita como:

A*P+PA+[TK —(T)'B*P]*[TK —(T) 'B*P]-PBR"'B*P+Q =0 (6.12)

A minimizacao de J em relagdo a K requer a minimizagao de:

x*[TK —(T)"' B* P][TK —(T)"' B* P]x (6.13)

Em relacdo a K como essa ultima € niao negativa o minimo ocorre quando ele
¢ zero ou quando:

TK =(T)"'B*P (6.14)
Portando:
K=T"'"(T)'B*P=R"'B*P (6.15)

Entdo fornece a matriz K. Assim a lei 6tima do problema de controle
quadrético se conclui.
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6.2. SIMULACOES EM MATLAB 6.5.

Com a inten¢do de definir quais os melhores valores de Q e R que sdo a
importancia relativa de erro, foram feitas varias simulagdes e esses valores serao
definidos por comparacao.

Dados utilizados com referencia ao trabalho NCUBE Attitude Control (Kjell
Magne Fauske, 2002).

- Para os momentos de inércia foram considerados os seguintes valores.

1, =0.0621 kgm?
1, =0.0606 kgm®
I, =0.0031kgm?

- Para a velocidade angular da Terra.

w, =7.2921159x10°5 744

S

-O campo magnético da Terra foi considerado em um ponto arbitrario.

B, =1x10"°
B, =3x10"
B, =4.5x107°

6.3. GRAFICOS.

Abaixo foram plotados gréficos variando Q e R em um intervalo de tempo
constante igual 1000 s.
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7. CONCLUSAO.

Este trabalho inicialmente mostra os aspectos bdsicos da dinidmica de um
satélite rigido de pequeno porte (nanosatélite), com controle de atitude baseado na
iteragcdo do campo magnético gerado por trés bobinas com o campo magnético da
Terra.

O estudo se baseou no projeto noruegués do nCube (Kjell Magne Fauske,
2002), no qual € descrita a modelagem do satélite, incluindo a cinematica, a
dindmica e os atuadores, além dos torques externos, dentre estes o torque
gravitacional da Terra, os quais interferem na determinacdo e no controle de atitude
e orbita do satélite.

Os conceitos matematicos bdsicos associados a dindmica e ao controle de
sistemas espaciais sdao apresentados de uma forma resumida, mas permite
compreender sem dificuldades o processo de derivagdo e lineariza¢do das equacgdes
de movimento do satélite.

Através dos resultados obtidos com o estudo da dindmica e do sistema de
controle € possivel determinar que tipo de sensores é mais apropriado para o satélite,
confrontando-se o espago util existente no satélite e as restricoes de orcamento do
projeto.

Os resultados mostraram inicialmente, a possivel necessidade da utilizacdo de
sensores de velocidade angulares e inerciais em conjunc¢ao com a implementa¢do de
um filtro Kalman para estimar estados ndo disponiveis e assim aumentar o
desempenho do sistema de controle de atitude.

Além disso, também foi possivel verificar que o sistema de determinagdo de
atitude (DAS) para um nanosatélite pode ser baseado em componentes relativamente
barato, existente no mercado, como magnetometros, bobinas magnéticas e sensores
solares; e em simples, mas confidveis, algoritmos de determinacdo de atitude, que

podem propiciar um aumento na vida ttil da missao.
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