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RESUMO

O namero de langamentos de satélites vem crescendo ano a ano ¢ com isso a busca de
um controle de atitude confidvel e de baixo custo tornou-se um objetivo a ser
perseguido. As técnicas tradicionais baseiam-se em sistemas com volantes de inércia
que em geral sdo grandes e pesados, e convivem com o problema da dessaturacdo das
rodas quando elas atingem seu limite. O primeiro controle baseado em torqueadores
magnéticos tinha o papel de atuar como um dispositivo de desaceleracdo de volantes de
inércia. Recentemente, com o desenvolvimento da tecnologia microeletronica, o sistema
de controle de atitude utilizando apenas torqueadores magnéticos tornou-se viavel e
funciona em varios satélites de comunicagdo comerciais que orbitam a Terra. O que é de
interesse nesse trabalho, entretanto, ¢ obter uma lei de controle eficiente que estabilize
satélites com o objetivo de que cumpram suas missdes. A dificuldade ¢ que o torque
magnético pode ser gerado apenas no plano perpendicular ao campo magnético externo,
0 que significa que o0 momento angular na dire¢do do campo magnético ndo pode ser
controlado num instante especifico. Entretanto, o sistema ¢ perfeitamente controlavel
dentro de um intervalo de tempo uma vez que a dire¢do do campo vetorial de controle
se altera com o tempo. Para a obtencdo dos resultados desejados, introduz-se o
controlador linear quadratico para o modelo linearizado. Os resultados das simulagdes
para este método mostram que ele funciona bem para manobras envolvendo pequenos
angulos de atitude. Entretanto, este ndo é o caso para manobras envolvendo grandes
angulos de atitude. Com o objetivo de obter estabilizagdo em manobras envolvendo
grandes deslocamentos angulares ¢ proposto um método linear quadratico modificado.






ATTITUDE CONTROLL FOR SMALL SATTELITES USING ONLY
MAGNETIC TORQUERS

ABSTRACT

As more and more small satellites launched in recent years, the low-cost reliable attitude
control for these satellites becomes an important issue. The traditional attitude control
relies on the momentum wheels which is usually large and heavy and need to consider
how to despin it while reaching the limitation of the wheel. The first magnetic torquer
control system introduced as a role on momentum wheel despun device. Recently, as
the development of microelectronic technology, the attitude control system using only
magnetic torquer becomes viable and works on commercial communication satellites
orbiting the earth. What we are interested, however, is to derivate as efficient control
law to stabilize the satellites to accomplish their missions. The difficulty is that the
magnetic torque can be generated only on the plane perpendicular to the external field,
which means the angular momentum along the magnetic field direction is
uncontrollable at a specific time. However, the system is indeed fully controllable in a
time period since the control vector field will change with time. The linear quadratic
controller is introduced to the linearized model. The simulation results of this method
show that it works fine for a small angle maneuvering; however, it is not the case for
large angle maneuvering. In order to achieve large angle stabilization, we provide a
modified linear quadratic method and show it is applicable to large angle maneuvering.
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CAPITULO 1
INTRODUCAO

Os métodos de controle de atitude de espagonaves t€ém sido propostos desde que o
primeiro satélite fora langado em 1957.

Todo método deve levar em conta os atuadores que serdo utilizados na espagonave.
Estes geralmente s3o baseados em pressdo, atuadores ou torqueadores magnéticos.
Atuadores de pressdao consomem combustivel; portanto, as propriedades da espagonave tais
como massa, momento de inércia, etc., serdao alteradas ao longo do tempo. Rodas atuadoras
que geram momento produzem um controle mais preciso. Contudo, um dispositivo de
amortecimento adicional ¢ necessario para a saturacdo dos motores ligados as rodas.

Torqueadores magnéticos sao indicados para satélites de baixo custo e que possuem
operagdo em Orbitas terrestres relativamente baixas.

A utilizacdo de controles de atitude magnéticos para a estabilizacdo em trés eixos
foi proposta por Musser ¢ Ward [1]. Wisniewski [2] compds as leis de controle baseadas nos
métodos de horizontes finitos e infinitos. Ambos os métodos sdo validos para estabilizagao
de pequenos angulos. Para manobras envolvendo maiores angulos, variacdes do Método
Linear Quadratico serdo utilizadas a fim de atingir o objetivo necessario com maior

eficiéncia.
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1.1 Esboco Geral
Este trabalho foi dividido em mais trés capitulos, descritos a seguir:

e CAPITULO 2 — O Campo Magnético Terrestre: Neste capitulo sio abordados os

fundamentos para calculo e modelagem do campo geomagnético;

e CAPITULO 3 — Equacées da Dindmica do Satélite: Este capitulo contém a

descricdo e o detalhamento das equagdes dindmicas do satélite .

e CAPITULO 4 — Lei de Controle Linear Quadrdtico Modificada: Este capitulo
apresenta de maneira sucinta a modelagem do sistema de controle a ser usado no

sistema proposto.
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CAPITULO 2

O CAMPO MAGNETIC TERRESTRE (CMT)

O CMT ¢ uma das variaveis que afetam a orientagdo de satélites artificiais em
relagdo ao seu centro de massa, ou seja, afetam a atitude de satélites principalmente quando
se encontram em baixas altitudes terrestres (ate 1000 km). Assim, este campo interage com
os campos magnéticos do satélite, sejam proprios ou induzidos, residuais ou de controle, o
que da origem a torques a torques que influenciam o movimento do satélite. Além disso, o
campo geomagnético ¢ utilizado com freqiiéncia como referéncia para observar a atitude
através de sensores magnéticos que indicam a dire¢do do campo no satélite. Portanto, para a
modelagem e simulagdes, tanto de movimento dinamico de atitude quanto das medidas de
sensores magnéticos, sdo necessarias as componentes do campo magnético em fungdo da

posi¢ao do satélite, calculadas com precisao e rapidez.

2.1 Modelo do Campo Geomagnético

O campo magnético g ¢ dado pelo gradiente de uma fun¢do potencial escalar V

que satisfaz a equagao de Laplace:
v =0 (1)
cuja solucdo pode ser representada pela serie de harmonicos esféricos:
k n+l g
l}/)(r,9,¢)=a2(%j 3 (g cosmg+ k! sinmg )P () (2)
n=1 m=0
onde a ¢ o raio terrestre; g e h' sdo os coeficientes de Gauss; r, 8 e ¢ sdo,

respectivamente, a distancia geocéntrica, a co-latitude e a longitude leste de Greenwich, que

definem as coordenadas de qualquer ponto no espago em relagdo ao sistema geocéntrico

solidario; e P ¢ uma fun¢do associada a Legendre.
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Figura 1.1 Sistemas de referéncia local e geocentricoURA 0.2 — Sistemas de referéncia local

(r, 8 e ¢) e geocéntrico terrestre(X, Y, Z).

Estimativas dos coeficientes de Gauss de 1 a 10, baseadas em medidas do CMT,

sdo calculadas periodicamente pelo Internacional Geomagnetic Reference Field (IGRF),
juntamente com uma estimativa dos termos seculares &' e Ié:? . Estes termos servem para

ajustar os coeficientes da Gauss 4 data de interesse, dentro de um periodo de validade

indicado.

Com a funcgao potencial em maos o calculo do potencial se d4 da seguinte forma:

b=V 3

Fornecendo, portanto, as componentes do campo magnético listadas a seguir:

aV k R+ n+2 = m.n s m,n m,n
Br:—_:Z(_) (n+1)2(g " cosm@+hsin™" m@)P"" (0)
r m=0

67" n=1
oV KR . OP™" (0)
Bo=———=-)> (—)" ™" cosm@+hsin™" —_—
== n_l( ) mZ:;)(g me me) Y
oV 1 & R+ 2R3 ,
Bjp=——— =— —)" m(g™" sinm@d+h™" cosm@)P™" (6
T N ,Zo(g y HP" ()



CAPITULO 3

EQUACOES DINAMICAS DO SATELITE

3.1 Angulos de Euler

Adotaremos trés angulos de Euler definidos sobre 1-2-3 rotacdes.

cosf@2cosbH3 —c0s02sin 63 sin@2
R =|sinflsinf@2cos@3+cosOlsin@3 —sinflsinf2sinH3 + cosBlcosfd3 —sinflcoslH2
—co0sf1sinf2cosf3 +sinflsinf3  cosBlsinH2sinH3 + sinOlcosH3 cosB1cosd?2

R ¢ a matriz de rotagdo do corpo em relagdo a orbita para rotagdes em X (01), Y

(02) e Z (03).

3.2 Equacoées da orbita

Qualquer curva derivada de uma secc¢do conica ¢ uma trajetdria aceitavel para o
satélite.

A equacdo do movimento de uma Orbita deve satisfazer

r=—P @
l+ecos f

Onde p ¢ a semi-latus rectum, e f ¢ a anomalia verdadeira. A excentricidade e determina

o tipo da orbita. Neste trabalho estuda-se a Orbita circular cuja excentricidade ¢ 1.

24



25



3.3 Equacoes de rotacdo do movimento

As equagdes rotacionais de movimento para um corpo rigido sdo
BP 5

onde Igz ¢ 0 momento angular em torno do centro de massa, e £ é o torque aplicado ao

corpo rigido.

dlil d

E:E(M}gi) (6)

Substituindo a equacdo (6) em (5) teremos as conhecidas equacdes de movimento de

Euler como se segue:

168? + cb}j”[c&? = g (7)

Se escolhermos o eixo principal de momento como o BODY FRAME, a matriz I sera a
matriz diagonal denotada por I = diag{l,, I,, Is}. Sendo assim, as equagdes de Euler

podem ser escritas de uma maneira mais simples:

W, +—
1 1

I, -1
(8§=(3 1)0)30)1+T2

12 2 (8)

I, -1
C&:(l 2)a)10)2+73
1 3

3.4 Torque do Gradiente de Gravidade

Para uma espaconave em Orbitas baixas, o gradiente de gravidade gera torque
devido a variacdo da forca gravitacional exercida sobre esta. Este pode ser expresso da

seguinte forma:
T, = 36()5@3)6([(93) 9)

Onde I corresponde ao momento de inércia da espagonave, @y a velocidade orbital e 05 ¢

o vetor unitdrio da posi¢cdo geocéntrica da origem do plano de referencia do corpo.
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3.5 Torques de Controle Magnético
Os torques gerados por torqueadores podem ser descritos da seguinte forma:

7,, =mxB (10

onde B ¢ o vetor campo magnético e m ¢ o momento de controle magnético.

3.6 Equacoées nio lineares do movimento

Considerando todos os torques atuantes sobre o satélite em baixas Orbitas, as
equacdes de movimento derivadas das equacdes (7), (9) e (10) podem ser representadas
da seguinte forma:
& =—-1"o,x(Iw,) + T, + g, a1
A veloc. Angular ¢ uma funcao dos dngulos e de suas taxas de variagdo propostos
por Euler sobre a condi¢do de rotacao 1-2-3.
o'+l 10| |cosf3 sin@3 0/0| |cosf3 sinf3 Ocosd2 0 -—sinH2|@
®’r|=|0]+|-sin@3 cosH3 O6g§+—sin03 cosd3 0O O 1 0 |0
o’ & 0 0 1)0 0 0 1sind2 0 cos@2 |0
(12)
Onde w' corresponde a velocidade angular relativa do corpo com relagdo a érbita.

Agora podemos obter a taxa de variacdo dos angulos como sendo:
E‘i‘z (@' cos@, —m,” sinb,)secb,

é;‘za)rl sinf, +,” cos 6, (13)

6%‘ = -, cosf, +o, sinb tanb, +

A veloc.angular relativa serd dada por:

@, =0, =@,

1 1 . . .
®. =o, +o,(cosb,sind sinb, +cosb, sind,)
2 2 . . .

0, =, +o,(cosd cosd, —sinf,sinf,sind,) 14

3 3 .
®. =, +o, (-cosd,sinb)

r
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3.7 Equacdes linearizadas de movimento

Para se atingir o nadir-pointing, o plano do corpo deve estar alinhado com o da
oOrbita, implicando o ponto de equilibrio na origem.

Linearizando as equagdes (11), (13) e (14) ao redor da origem, obtemos a seguinte

equacgao:
dlé 0
—| of=A| oI +G({)m(t) (15)
dt
onde,
I 0 0 0 1 0 0 |
0 0 0 0 1 0
20 0 0 0 0 1
_4(00 (12_13) 0 O 0 0 _a)O (12_13)
A= I, ’ I,
2
0 3600 (13 _I]) O 0 0 O
I, i
0 0 w, (I, -1,) O_a)o (,—1,) 0 0
L 1 1 i
0 0 0 |
0 0 0
_I! 0 0 0
G(t) = 2 2
1B | -B," - B, BB, B,B,
Ble _B12 _B32 BzB3
B1B3 BzB3 _Bl2 _B22_

e 0 campo magnético ¢ representado no corpo.

28



CAPITULO 4

LEI DE CONTROLE LINEAR QUADRATICO MODIFICADA

Para que se respeite a lei do controle 6timo, podemos formular o problema como
sendo a equagao (15) com condicdes iniciais xo € condi¢des limite x.

Desta maneira, a entrada 6tima para o controle ¢ obtida através da formula abaixo:
_ -1 pT AT (tg-t) 17 -1 A(ty—1)
u(t)=—R"B (H)e” "W (to,tf)[x0 —e™ xf] (16)

Onde W(t0,tf) ¢ a controlabilidade de Grammian.

ff
W (tyt,) = [V B@)R B(z)e"“ dr )
t0

O método LQ aplicado ao problema do nadir-pointing funciona bem para uma
pequena condicdo inicial distante da origem e para um pequeno angulo de manobra.

Para contornar este problema, a lei de controle LQ foi modificada fazendo-se
tornando a realimentagdo das varidveis de estado uma condicao inicial, t = ty, X9 = x(tp) =

x(t). Portanto, a lei de controle se modifica da seguinte maneira:

u(t)y=—R"B" (V" (t,t )x(t)—e" " x,] 1D

Com a modificacao da lei, como descrito acima, devemos tomar cuidado com o
valor do ganho no estagio final, j4 que existem barreiras como a limitagdo do gerador de
torque e estabilidade do sistema.

Sendo assim, para evitar a limitagdo do ganho de entrada, podemos determinar uma
regido onde ndo deve haver realimentacdo. Uma vez que a trajetoria caia dentro desta regido,
o controlador LQ original deve ser utilizado.

A lei total de controla torna-se:

Cu(t)=—R" BT (O (1.6 )[x(0) — " x, ]t St, O

/

N

onde O satisfaz Hx(l‘f — 5)H <&

L u(t)=—R"'B"(t)e" "W (1,1 lxg—e?x ok, -6<1<t,
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