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RESUMO

UM SISTEMA DE DETERMINACAO E CONTROLE DE ATITUDE DE ALTA PRE-
CISAO PARA O NANOSSATELITE UCRANIANO UYS-1

Autor: Jefferson Royer Chaurais
Orientador: Prof. Henrique Cezar Ferreira, ENE/UnB

Co-orientadores: Prof. Renato Alves Borges, ENE/UnB

Prof. Anatoliy Mikhailovich Kulabukhov, Dep. de Controle e Automacao/Universidade
Nacional de Dnipropetrovsk

Prof. Vladimir Alekseyevich Larin, Dep. de Controle e Automacao/Universidade Naci-
onal de Dnipropetrovsk

Prof. Vladimir Viktorovich Belikov, Dep. de Controle e Autom ag&o/Universidade Na-
cional de Dnipropetrovsk

Programa de PoOs-Graduacdo em Engenharia de Sistemas Eletr@ois e de Automa-
céo

Brasilia, 25 de Abril de 2013

O UYS-1 é o primeiro nanossatélite ucraniano, o qual estacsdasenvolvido por um con-
sércio de quatro instituicdes ucranianas e pela Univelsidie Brasilia. Este satélite sera
utilizado para tirar fotografias de alta resolucédo da sigerierrestre e, para isso, dispora de
um sistema de determinacao e controle de atitude de alta@ogcujo projeto € apresentado
nesta dissertagao.

Esse sistema compreende um sensor de estrela e trés rodasdie. Para a determina-
céo da atitude, € implementado um Filtro de Kalman Estendtdoa o controle da atitude,
sao consideradas algumas situacdes envolvendo pertedagdalhas. S&o projetados um
controlador PD para o caso sem falhas e sem perturbagoésgladores tipo-PD e tipo-PID
robustos a perturbacdes (torques externos); e € propostmuimolador, para situacdes de
falha total de uma das rodas de reagéo, com garantia daliestabido satélite.






ABSTRACT

A HIGH PRECISION ATTITUDE DETERMINATION AND CONTROL SYSTEM
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The UYS-1 is the first Ukrainian nanosatellite, which is lgegiesigned by a consortium of
four Ukrainian institutions and by University of Brasiliahis satellite will take high resolu-
tion photos of Earth’s surface. To do so, it will have a highagsion attitude determination
and control system, whose project is presented in this work.

This system comprises a star tracker and three reactionsvifgeExtended Kalman Fil-
ter is implemented to determine the attitude. Also, to adrtre attitude, different situations
involving disturbances or failures are considered. A PDtraher is designed for situations
without disturbances and failures; a PD-type and a PID-tgperollers robust to disturban-
ces (external torques) are also designed; and a controklanoposed for the situation of
total failure of one reaction wheel. This controller ensutee satellite stability.
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1 INTRODUCAO

Este capitulo mostra uma breve introducdo a pequenosestélao UYS-1, mostrando
caracteristicas do satélite e da missdo. Também é aprésemte introducéo ao sistema de
determinacgéo e controle de atitude e aos sistemas com.fdfoadim sdo apresentadas as
contribuicdes desta dissertacdo, bem como a sua orgaoizaca

1.1 PEQUENOS SATELITES

Na atualidade é dificil pensar em um mundo sem tecnologigpeasoas utilizam celu-
lares, aparelhos equipados com GPS, fazem estudos solsmatdenento, clima, geologia
e sobre outras galaxias e exoplanetas. Esses estudos gesipodem ter em comum o
uso de satélites. Mesmo que as pessoas nado percebam, itsssat&iliam os pesquisadores
com imagens de amplos territérios, além de facilitar a cooagdo entre pontos distantes
na superficie terrestre e permitir que a tecnologia facdivida do homem moderno.

Estas facilidades, porém, vém acompanhadas de um elevatto &ara utilizar um sa-
télite em orbita, muito dinheiro e tempo deve ser gasto,dbeso elevado custo dos equipa-
mentos, das instalacdes necessarias para os testes eatodang. Porém, a miniaturizacéo
de equipamentos tem tornado viavel a fabricagdo de peqsatéies. Eles podem ser clas-
sificados por sua massa [1] como picossatéliteskig< m < 1kg) e como nanossatélites
(1kg< m < 10kg).

O custo de fabricacdo destes pequenos satélites pode serdegelo uso de equipa-
mentos comerciais, pois estes possuem preco unitarioidedgaando fabricados em larga
escala. Além disso, pequenos satélites podem ser langashascarga secundéria de satéli-
tes grandes, reduzindo o custo de langamento.

Assim, por serem mais baratos, muitas universidades est&meblvendo seus proprios
satélites para realizar diferentes estudos [2, 3]. Jaexmstiusive, um padrdo de nanossate-
lite amplamente utilizado por universidades do mundo toddubeSdt desenvolvido pela
Universidade Nacional Politécnica da Califofh@pela Universidade de Standféro que
facilita a producéo de equipamentos em série. Assim, esf@paacao permitiu a criagao
de equipamento8OTS(commercial off-the-shelf os quais sdo produzidos em larga escala
e vendidos comercialmente.

http://www.cubesat.org/
2http://www.calpoly.edu/
3http://www.stanford.edu/



Figura 1.1: Modelo 3D do nanossatélite UYS-1.

Tabela 1.1: Dados da missao do UYS-1.

Missé&o Principal Imageamento terrestre
Orbita Circular e Heliossincrona
Altitude ~ 700km
Massa ~ 10kg
Dimensobes 150 x 150 x 400mm
Poténcia Disponivel ~ TW em24h
Tempo da Misséao ~ 1 ano
Previsdo de Lancamento 2014

1.2 NANOSSATELITE UYS-1

O UYS-1 é um nanossatélite ucraniano cujo nome € uma sigda'@alPrimeiro Satélite
Ucraniano de Jovens”. A Figura 1.1 mostra um modelo deséditeag a Tabela 1.1 mostra
0s dados da misséao do UYS-1.

O UYS-1 esta sendo projetado por quatro instituicdes uanasi (em traducao literal):
Universidade Nacional de Dnipropetrovsk, Instituto Falitico de Kyiv, Instituto de Aviacao
de Kharkiv e Universidade Nacional de Radio e Eletronica darkili. Recentemente, a
Universidade de Brasilia foi adicionada ao grupo de ingfies que projetam este satélite,
devido a parceria espacial entre Brasil e Ucrania.

Apesar da semelhanca de tamanhos, o UYS-1 néo utiliza awatde um CubeSat 3U.
Este apresenta dimensdB¥) x 100 x 300mm enquanto o0 UYS-1 tem dimensoEs) x
150 x 400mm.

Com relacéo a orbita, o UYS-1 sera um satélite de oOrbita baixgoeno de700km de



altura, aproximadamente circular e Heliossincrona, ca $epita polar cond8° de inclina-
cdo. Estas oOrbitas tem como caracteristica principal aitavdo satélite a estacdo base em
um horério fixo do dia. Ou seja, ele devera passar pela messigipala superficie terres-
tre, aproximadamente no mesmo horério, todos os dias daissdarde cerca deano de
duracéao.

1.3 SISTEMA DE DETERMINACAO E CONTROLE DE ATITUDE

Imediatamente apods ser langado, a orientagdo e a veloddadéacéo inicial do satélite
sédo desconhecidas. Porém, para tirar fotos da superficierda, ele precisa estar estabi-
lizado em 3 eixos, ou seja, estar com velocidade angularenglam atitude (orientacao,
posicao angular) tal que a camera esteja apontada parardpadi o centro da Terra, no
caso deste trabalho). Para isso, o satélite dispbe de uemfaiste Determinacao e Controle
de Atitude (SDCA).

No caso especifico do UYS-1, este sistema é dividido em db&stamas, um de baixo
custo (SDCABC) e um de alta precisdo (SDCAAP). O primeiro pdisitu satélite atin-
gir atitudes com menores restricdes, como apontar o gapaia o sol, para recarregar as
baterias, ou para tirar fotos de baixa resolucao da supergicestre. Porém, quando séo re-
queridas fotos com maior resolucéo, € necessario o uso do 8B@Aqual € de alta preciséo
por possibilitar ao satélite a obtencéo de fotos com masmiuedo que o SDCABC.

Como o UYS-1 € um nanossatélite com tamanho préximo ao de unossatélite, al-
gumas missodes destes foram analisadas. Por exemplo, o REAMElja missédo era bater
fotos de auroras, possuia o requisito de erros angularesreseque), 5°. Por sua vez, o
KITSAT-3 [5], projetado para bater fotos da superficiedstre, tinha 0 mesmo requisito de
erros angulares menores qu&°. Outros satélites apresentam requisitos mais rigorosos,
como o RISING-2 [6], cujos erros angulares ndo podem ser sggue), 1°. Assim, dado
o histérico de missdes destes microssatélites (0s quammai@oes que o UYS-1), definiu-se
que o SDCAAP do UYS-1 devera seguir atitudes de referénciaecars angulares menores
queo, 5°.

1.4 CONTROLE DE SISTEMAS SUBATUADOS

Os satélites sao projetados e testados para cumprirem uerendeda missédo. Porém,
falhas no sistema podem compromete-la, como é o caso de fatham dos componentes
do SDCA. Um estudo realizado em 2005 [7] mostra que cere@%ealas falhas que ocorrem
em SDCA sao em dispositivos de troca de momento (rodas deorgacis de momento e
giroscopios de controle de momento). Por exemplo, duasémsadas de reacdo do satélite



FUSE [8] falharam durante a sua operacédo. A solucdo desta®sadoi a de utilizar as
barras de torque magnético para gerar o torque nos eixostaagéia. Porém, esta solucéo
ndo permite manobras rapidas, uma vez que estes compodeptsdem da posicdo do
satélite na orbita.

Outra possivel solucéo para controlar um satélite com fatiseatuadores € usar redun-
dancias, como quatro rodas de reacdo em uma configuracé&uodataNeste caso, o satélite
ainda pode ser controlado caso duas das quatro rodas fatheld]] O uso de atuadores
extras, porém, é uma solucao que adiciona massa extra &tesatém de ser mais cara do
que sem o uso desses atuadores.

No caso de ocorrer uma falha em um dos atuadores e o sat@itsta#t equipado com
atuadores extras, o sistema se tornard subatuado. Nest®oaskett [11] mostrou que Sis-
temas nao-holonémicos, dos quais o satélite subatuado &empé, ndo sao controlaveis
por meio de controladores continuos e invariantes no tePgoesta razao foram propostas
solugbes nao-continuas, por exemplo, as referéncias §12,4] apresentam solugdes nao
continuas para o problema de controle de velocidade angidao problema de controle
de atitude de sistemas subatuados foi tratado para ssajtepados com propulsores [15],
com rodas de momento [16], com rodas de reacéo baseados elositg Euler [17] e com
rodas de reagéo baseados em parametros de Rodrigues [18].

Alguns controladores de atitude e de velocidade angulapsietados na condi¢cao de
momento angular total nulo [19, 20, 21]. Esta restricdo éwnente usada e [18] mostra
que, quando o momento angular do eixo sem atua¢do nao € nrdsp@sta do sistema
apresenta oscilagdes. Uma vez que angulos de Euler e pesamdetRodrigues apresentam
singularidades [22], Horri e Palmer [23] apresentam umrotador de atitude baseado na
condicdo de momento angular total nulo e na representacé@maternios, o qual foi testado
no satélite Uosat-12. Este controlador pode ser simuladd¥f-1 para a situacdo em que
ocorra a falha de uma das trés rodas de reagdo. Além dissa diesertacdo é proposta uma
modificagao deste controlador a fim de melhorar a resposiaor@ido sistema em malha
fechada.

1.5 CONTRIBUICOES

Como contribuicbes desta dissertagéo, podemos citar ocedtudiferentes SDCAAPS
para o UYS-1, consistindo de uma etapa de determinacaotddeatiia Filtro de Kalman
Estendido, e trés alternativas para a etapa de controléuleéeat

1. um controlador PD para o caso sem falhas e sem perturhacoes

2. controladores tipo-PD e tipo-PID robustos a perturbaétieques externos);



3. um controlador, para situacdes de falha total de uma das e reacéo, com garantia
da estabilidade do satélite.

O controlador tolerante a falhas € uma proposta desta t#ig&er que engloba o contro-
lador de [23] como caso particular. O controlador possui andimetro extra, que permite
maior flexibilidade ao projetista e a possibilidade de sembtn acompanhamento mais
rapido das atitudes de referéncia.

Desta dissertacdo resultaram:

e artigo no congresso internaciorzZl13 IEEE Aerospace Conferer@d] intitulado “A
High Precision Attitude Determination and Control Systemtife UYS-1 Nanosatel-
lite”, cujo escopo € o projeto do SDCAAP com controladoresistdis a perturbacdes.

e apresentacédo do trabalho intitulado “Attitude DetermargtControl and Stabilization
of a Nanosatellite Using Reaction Wheels” na conferéncianianaX|V Human and
Spacepublicado na “Revista da Universidade de Dnipropetrovski {raducdo literal
do ucraniano) [25]. Neste trabalho € apresentado o pro@t8RICAAP do UYS-1
para situacoes sem perturbacdes e sem falhas.

Ao longo da pesquisa, também foram publicados trabalhosteoras relacionados, po-
rém fora do escopo desta dissertacao:

e artigo intitulado “An Electromagnetic System for AttituBetermination and Control
of a Nanosatellite”, publicado na “Revista da UniversidadeDaipropetrovsk” (em
traducéo literal do ucraniano) [26]. Neste trabalho € arglo o projeto inicial do
SDCABC do UYS-1.

e artigo intitulado “Design of Ground Communication Antennan@ol System for Na-
nosatellite Mission”, publicado na “Revista da Universidal® Dnipropetrovsk” (em
traducéo literal do ucraniano) [27]. Este trabalho mostsastema de controle da
antena de rastreamento do satélite UYS-1.

1.6 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

Esta dissertacdo esta divida éncapitulos, sendo este o primeiro deles. O capitulo 2
mostra a fundamentacao teorica necessaria para o enterdidweprojeto do SDCAAP. O
capitulo 3 mostra o projeto deste sistema para difererites;8es. O capitulo 4 apresenta os
resultados simulados dos sistemas propostos no capitiordim, o capitulo 5 apresenta
as conclusdes e sugestdes de trabalhos futuros.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentadas as no¢cdes matematicaaeésicas utilizadas nesta
dissertacdo. S&o apresentadas no¢des de representag@odidmadas, dindmica e cinema-
tica de corpos rigidos e de Filtro de Kalman Estendido. Posfimapresentados os torques
externos mais significativos que podem atuar no UYS-1.

O conteudo abordado nas sec¢des 2.1, 2.2 e 2.3 pode ser exoomds referéncias [28,
29, 30]. O conteudo referente ao Filtro de Kalman Estendidggo 2.4) aplicado a satélites
é abordado pela referéncia [31]. Por fim, o conteldo refer@od torques externos pode ser
encontrado em [32, 28].

2.1 REPRESENTACAO DE ATITUDE

Considere um corpo rigido com um sistema de coordenadas égilor pela regra da
mao direita, descrito pelos vetores unitériosv e w. Considere também um sistema de
referéncia descrito pelos vetores unitarigg e z, regido pela regra da mao direita, como
mostra a Figura 2.1.

z A

Yy<

Figura 2.1: Sistemas de coordenadas.

Uma forma de se representar a atitude do corpo rigido, ou aef@acédo do sistema
fixo no corpo com relagdo ao sistema de referéncia, € por neeiomématriz de cossenos
diretores(MCD)



Uy Uy Uy
A=| v, v, v, |, (2.1)

Wy Wy W,

onde cada elemento da matut € dado pelo cosseno do angulo entre um vetor unitario
do sistema de coordenadas do corpo e um do sistema de codeidat@ referéncia. Por
exemplo,u, é o cosseno do angulo formado pelo vetor unitario do carp@ vetor unitario

do sistema de referéncia

A matriz A pode ser vista como a matriz de rotacdo do sistema de rei@g@sra o Sis-
tema do corpo. Por exemplo, considere o veipe= (a,, a,, a,) descrito no sistema de re-
feréncia. A representacéo deste vetor no sistema de ca@ataedo corpa, = (a,, a,, a.y)
pode ser obtida por

Uy Uy Uy Uy 1y
ap=Aa,=| v, v, v, ay | =1 a |- (2.2)
wy W, w, a, Gy

Considere, agora, trés matrizes de rotacao, cada uma de wiho &regn torno de um dos
trés eixos principais do sistema de referéngig e z. As MCDs resultantes sdo dadas por

1 0 0
A, ()= 0 cos() sen®) |, (2.3a)
0 —sen(d) cos(d)

cos(d) 0 —sen(d)
A, (0) = 0 1 0 , (2.3b)
sen(d) 0 cos(h)

cos(f) sen(d) O
A, (0)=1] —sen(d) cos(@d) 0 |. (2.3c)
0 0 1

Leonard Euler (1707-1783) propds e provou um teorema gutgague dois sistemas
de coordenadas ortogonais independentes podem ser neldogpor uma sequéncia de ndo
mais que trés rotacdes em tornos dos eixos coordenadossdegténcia, porém, ndo pode
ter duas rotacfes seguidas em torno do mesmo eixo, towdizbd possiveis sequéncias.
Desta forma, a rotacdo do sistema de referéncia para o sisternorpo pode ser obtida
pela multiplicac&o de trés das rotacbes da equagéao (2r8)jdaas matrizes consecutivas em
torno de eixos diferentes. Cada um dos trés angulos de rogacBamado déngulo de
Euler, enquanto que a sequéncia completa é chama8aaieéncia de Angulos de Euler



Usualmente, o angulo em torno do eixo longitudinal do corpha@mado deolagem
enguanto que os angulo em torno dos eixos perpendiculasts sd® chamados defagem
e guinadg como mostra a Figura 2.2.

rolagem

Figura 2.2: Representacéo dos angulosotbgem arfageme guinada

Estes angulos sdo medidos em torno dos eixos principaisrgo.cBesta forma, estes
trés angulos podem ser considerados angulos de Euler e pedsaentar a atitude do corpo
com relacao ao referencial inercial.

As trés rotagBes dos angulos de Euler podem ser considexpelags uma Unica rotacao
em torno de um vetor unitarie = (e,, ¢,,¢.,)" . Neste caso, a MCD ¢é dada por

cos(f) + €2 (1 — cos(6))
A.(0) = ezey, (1 —cos(d)) —e.sen(d) -
ese. (1 —cos(h)) + e,sen(h)
ezey (1 —cos(h)) + e.sen(f) eze, (1 —cos(d)) — e,sen(d)
cos(f) +e2 (1 —cos(d))  eye. (1 — cos(e)) +e,sen(d) | .(2.4)
eye. (1 —cos(h)) — e sen(f)  cos(d) + e (1 — cos())

Esta rotacdo também pode ser representada pelo upmtirniog33]. Em 1843, Wil-
lian Rowan Hamilton inventou os numeros hiper-complexosgues sdo extensdes dos
nameros complexos ordinarios. Um quatérnio € um numero-ecip@plexo de classe 4, ou
seja, ele é formado por quatro escalares, sendo que trés destpdem um vetor no espaco
$3. Desta forma, um quatérnio € uma soma de um escalar com um®ata trabalhar com
esta notacao, Hamilton prop0s a seguinte regra

=5 =k’=1ijk =—1, (2.5)

ondei, j e k formam uma base ortonormal do espétio



Sendo o quatérnio uma soma de um vejor (ql,QQ,q:J,)T com um escalag,, ele é
representado por

q=qt+ qJ + @k + q. (2.6)

Para representar rotacdes, 0 quatérnio correspondergéeterorma unitéria, ou seja

WH=¢ﬁ+ﬁ+ﬁ+ﬁ=L 2.7)

Com a notacao descrita pela equacéo (2.6), o quatérnioiorgtairespondente a matriz
de rotacao (2.4) € dado por

¢ e.sen($)
0
g= P _ eysen(z) (2.8)
s e.sen($)
0 cos(9)

Assim, a substituicdo dos vetores unitarigs e, e e, e das relagdes trigonométricas
sen(%) e cos(4), dadas pela equacdo (2.8), na equagéo (2.4), permite a;ébtea relagéo
entre a matriz de cossenos diretores e 0 quatérnio unit@mespondente

G-G-G+4a 2(qge + ¢3q4) 2(q1q3 — ¢2q4)
A(q) = 2(ge — 1) —G G — a3+ 2(q2q5 + 1q4) . (2.9)
2(q1g5 + ¢2q4) 2(q2q35 — q144) —¢;— ¢+ a3+ a3

A composicao das rotac6es dadas pelos quatégneag,

7' =997, (2.10)

corresponde, em termos de MCD, a

A(q')=A[)A@), (2.11)

e pode ser calculada via algebra matricial por

@G 1 0 G

v, / /
g=| B @ 0 e g (2.12)

9o —q 4 g5

—¢ —% —¢ ¢



Outra definicdo importante da algebra de quatérnios € a dosiovde um quatérnio, que
no caso particular do quatérnio de norma unitaria, corredpao seu conjugado:

qgl=9q= . (2.13)

q4

Ao longo do restante da dissertacdo, quatérnios unitdei@ slesignados apenas por
guatérnios, a menos que seja expressamente mencionadvarioon

2.2 MODELO CINEMATICO

Considere um corpo rigido, cuja atitude no instanédada poig (¢). Uma pequena
variacdo da atitude em um pequeno intervalo de tethp@ dada poig (At). Assim, a
atitude do corpo no instantet At é dada por

A(q(t+At) = A(q(At) A(g(t)). (2.14)

Consideranda\t pequeno, pode-se fazer as seguintes aproximacOéagern~ Ab,
cos(Af) ~ 1 e, sendav dado pela derivada temporal deAfd ~ wAt. Assim, o quatérnio
q (At), segundo a equacao (2.8), passa a ser dado por

%emwAt

Lo WAt
g (At) = 27y 2.15
q (At) N (2.15)
1

Dado que a expresséao (2.14) pode ser calculada por (2.25de

G+ Ab) = (14 + %QAt) aw, (2.16)

ondel, é a matriz identidadé¢ x 4 e 2 é dado por

0 W, —Wy Wy
Wz O T

Q=] ¢ A (2.17)
wy —w, 0 w,

Wy —wy —w, 0
em quelw,, wy,, w.]’ = [e.w, e,w, e,w]T.
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Rearranjando os termos da equacéo (2.16) e obtendo o linmie\d¢o— 0, a equagéo
cinematica que descreve o movimento de um corpo rigido éuada

q(t+Al)—-q()

a() = Aliglo At ’
qt) = %Qq(t). (2.18)

Este modelo, porém, precisa ser discretizado para sernmeplado em processadores
digitais. Para isso, [31] utiliza séries de poténcia patarabseguinte modelo

Qr+1 = Q (Wr) G, (2.19)
Q) = | (5 kI T) s — S (Wy) Wy, (2.20)
—ur cos (% ||l || T) ’ '

0, — sen(3 [Jwil| T) wy
e

, (2.21)

ondeT é o intervalo de tempo entre duas amostras consecutwas- 1 e S (V) é a matriz
gue representa o produto vetorial do vetgrpela esquerda, dada por

0 —W3 Wy
S(\I]k) = \Ij37k 0 —\1117],3 . (222)
—Wor Wik 0

2.3 MODELO DINAMICO

Considere um corpo rigido. O somatdério de torques externesagem sobre ele; xr é
dado por

dH
= — 2.23
TEXT dt ( )
ondeH é o vetor momento angular resultante do corpo.
De acordo com [29], a derivada de um vetor genéviéodada por

dv dvv
=7 2.24
a die T (2.24)

ondev € o mddulo do vetor genériane w = [wy, wo, wg]T € a velocidade angular decom
relacdo a um sistema de coordenadas inercial.
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Substituindo a equacédo (2.24) na equacéao (2.23) tem-serassfp geral do modelo
dindmico de um corpo rigido

TEXT:H—l—WXH, (225)

ondew € representado no sistema de coordenadas do corpo.

Considere que o corpo apresente partes méveis capazes der agdpcidade angular,
como atuadores do tipo rodas de reacdo. Neste caso, 0 moargntlar total do corpo &
dado por

H=Juw+h, (2.26)

ondeh € o momento angular total das partes mévelséa matriz de inércia do corpo sem
essas partes, dada por

J W+ 22 dm - [ (zy)dm — [ (zz)dm
J = —[(zy)dm [(2®+2%)dm - [(yz)dm , (2.27)
— [ (zz)dm — [(yz)dm [ (2* +y*)dm

ondez, y e z sdo as dimensdes do corpemet a sua massa.

Assim, o modelo dinédmico deste corpo € dado por

ondeu = —h é o torque das partes méveis e

0 W, —Wy
Sw)=| —w. 0 Wy (2.29)
wy —wy; 0

€ a matriz que representa o produto vetorial do vetpela esquerda.

O modelo dindmico é, entdo, discretizado por meio da apigdim de Euler e passa a
ser dado por

wp = wp+TJ! (up—1 + Texrr-1 — S (We—1) (Jwr—1 +hp_1)) . (2.30)

12



2.4 FILTRO DE KALMAN ESTENDIDO

A etapa de determinacao de atitude do SDCA é responsavel fmornwbha estimativa da
atitude do satélite, tendo como base os dados dos sensarass$b, pode-se fazer uso de
estimadores.

O Filtro de Kalman é um estimador 6timo para sistemas liree@®]. Porém, quando
0 sistema é nao-linear, uma variacao deste filtro pode derad@. O Filtro de Kalman
Estendido (FKE) é uma dessas variacdes, o qual utilizasséeidaylor de primeira ordem
para linearizar o modelo do sistema em cada ponto de operBada exemplificar o filtro,
considere um sistema nao-linear dado por

Ty = fr1(Tr—1,Up—1,Wr_1),
Y = hi(Tk, V),

wr ~ (0,Qk),

v ~ (0,Ry),

(2.31)

ondex, é o vetor de estados,, 0 vetor de entradagy, 0 vetor de saidag, e h sao funcdes
nao-lineares ev;, € v, Sao ruidos brancos nao-correlacionados de média zero ctnmena
de covariancia, e Ry, respectivamente. O subscritorepresenta o instante em que os
vetores e as matrizes sao avaliados.

A primeira etapa do FKE ¢é a inicializacao dos parametrospsipdr
-+
Ly = E (wg) )
. . 2.32
{p; ~ B[(wo—a7) (@0 —a)"]. (2.32)

ondeF (-) é a fungéo esperanch,, é a matriz de covariancia do vetoy, e 0s sobrescritos
A e+ representam um valor estimado e a etapa de estinzagésteriori respectivamente.

Apos a inicializacdo dos parametros do filtro, sdo feitas distimativasa priori e a
posteriori Para calcular os valores priori, primeiro devem ser calculadas as seguintes
derivadas, correspondentes a linearizacao da funcéo degsm

Fyq = 8£k_1 , (2.33)
Tolat,

Li_1= ag’“ . (2.34)
w :i:k—l

Em seguida, os parametragpriori podem ser calculados por

& = fro1 (2, uk—1,0) . (2.35)
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P, =F, P Fl | + L 1Qn 1Li_,, (2.36)

Para se calcular os parameteogosteriori as seguintes derivadas parciais, provindas do
processo de linearizacéo da funcéo de medicao, devem salackls por

h
= 2| (2.37)
ox |-
k
oh
M, = —*| | (2.38)
ov |,
k
Por fim, os parametras posterioripodem ser calculados por
xf =z, + K [yp — hi (2,,,0)] (2.39)
P = (I - K.Hy,) P, (I - K.Hy,)" + K, M, R, M K}, (2.40)
onde K é chamad@anho de Kalmare dado por
K, = P, H} (H,P; H] + MR, M}) ™" . (2.41)

2.5 TORQUES EXTERNOS

Os torques externos que mais podem influenciar um satéliteldia baixa, como o

UYS-1, sdo devido ao gradiente de gravidade, a pressao aoldipolo magnético residual
e ao arrasto aerodinamico.

O torque de perturbacdo maximo devido ao gradiente de gmdwid calculado por

34
Tg = 2—R3 |Jbig — Jsmall| Sen(29) , (242)

ondey. € a constante gravitacional da Ter$ad86 x 10“m?s=2), R é o raio da érbita/,,,.;

e Jen SA0 0 Maior € 0 menor momento de inérctaéeo angulo entre um eixo do satélite e
a direcdo do nadir.

Por sua vez, o torque de perturbacao devido a pressao sdiaspocalculado por

Top = %AS (1+7) (cps — ¢4) cos (o), (2.43)
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ondeF, é a constante solat367Wm~2), c é a velocidade da luzi, é a area da superficie
do satélite iluminada pelo sot, € o fator de reflectancia,, é a localizagéo do centro de
presséog, € a localizagéo do centro de gravidade € o angulo de incidéncia solar.

O torque de perturbacgédo devido ao dipolo magnético resphde ser calculado por

T.a =D x B, (2.44)

ondeD é o dipolo magnético residdatio satélite eB é o campo magnético da Terra pas-
sando pelo satélite.

A magnitude deD é normalmente obtida de forma experimental, porém o valor de
0, 1Am? é uma aproximacao superestimada, a qual garante seguaagsafélites similares
ao UYS-1[32].

A magnitude do campo magnético da Terra pode ser aproxin@do p

2M

b=

ondeM é o momento magnético da Terfa 46 x 101°Tm?).

Para o calculo do maximo torque devido a este dipolo residuahgulo formado entre
os vetored) e B € considerado de0°, a fim de maximizar este produto.

Por fim, o torque devido ao arrasto aerodinamico pode seuladlic por

T, = 0,5pC AV? (Cpa — €y) (2.46)

ondep é a densidade atmosfériag, € o coeficiente de arrastd, é a area da superficie do
satélite,l’ € a velocidade lineare,, € o centro de presséo aerodinamica.

Considerando os dados do UYS-1, mostrados na Tabela 1.Igassexternos maximos
gue atuam em cada eixo do satélite sdo mostrados na Tabela 2.1

Tabela 2.1: M&ximos torques de perturbacao durante voo.
Gradiente de Gravidadel, 9976 x 10~"Nm

Presséo Solar 8,7 x 1078Nm
Residuo Magnético | 2,25 x 107°Nm
Arrasto Aerodinamico| 2,67 x 107*Nm
Total 2,56 x 107"°Nm

LAlgumas fontes de origem deste dipolo residual s&o a ceredétrica passando pelos cabos do satélite,
0 campo magnético gerado pelas rodas de reacdo e a histesasatriais ferromagnéticos. A determinagéo
do seu valor maximo depende de testes com um protétipo ddesaté
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3 SISTEMA DE DETERMINACAO E CONTROLE DE ATITUDE DE ALTA
PRECISAO (SDCAAP)

Este capitulo mostra o projeto do SDCAAP do satélite UYS-dluindo a selecao de
sensores e atuadores, algoritmos de determinacdo e deleadr atitude. A Figura 3.1
ilustra este sistema.

. Controlador Rodasde
Atitudee = De Atitude Reagdo Atitude e
Velocidade Velocidade
] Determinagio Sensor de \
De Atitude Estrela

Angularde Angular Reais
Referéncia

Figura 3.1: Diagrama de blocos do SDCAAP do UYS-1.

Em um instante de tempo arbitrario, o UYS-1 estd com umadatisuuma velocidade
angular. Estas variaveis sdo medidas por um sensor deaesBetém estas medidas sao
ruidosas e podem ser tratadas para se estimar a atitudeoreatdlite, o que é feito pelo
bloco de determinacdo de atitude. Em seguida, a atitudaadi e a velocidade angular
medidas sdo comparadas com as de referéncia, 0 que geraeseosm utilizados pelo
controlador. Este, por sua vez, calcula o torque requerghy aplicado no satélite a fim de
se anular estes erros. Este torque de referéncia é aplietaorpdas de reacdo ao UYS-1,
alterando a sua atitude e velocidade angular.

O bloco UYS-1 representa préprio satélite, porém, em andida simulacdo, ele é
simplificado por modelos. No caso do UYS-1, ele € modeladoocsando um corpo rigido
regido pelos modelos cinematico e dindmico das sec¢des 23 8pectivamente.

3.1 SELECAO DE HARDWARE

Um SDCAAP necessita de equipamentos capazes de fazer desatéigir a atitude
desejada com elevada preciséo. Para isso, é necessalieeseasores e atuadores capazes
de atender tal requisito.
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Com a alta procura de universidades pela fabricacao de pesjgatélites, varias empre-
sas comecaram a produzir e a vender equipamentos com@aniaitais satélites, como, por
exemplo, a empresa canadense Sinclair Interplarfe¢gaayholandesa IStScriada a partir
do projeto do nanossatélite Delfi-C3 pela Universidade T@oié Delft. Com essa comerci-
alizacdo de equipamentos, o desenvolvimento de sensoresdoees especificos para cada
satélite deixou de ser necessario.

3.1.1 Sensor de Estrela

Dentre os sensores comerciais normalmente usados em psgseélites, podem-se
citar sensores de sol, magnetdometros, girémetros, GPSsersds estrela. Este dltimo é
considerado um sensor de elevada precisao. Na Figura &dsorgde estrela é o responsavel
por realizar as medic¢des de atitude e de velocidade angslauais serdo passadas para o
bloco de determinacdo de atitude. Para realizar esta t@stfasensor € formado por uma
camera fotografica, que bate fotos da esfera celeste, e p@rasassador, que compara
a imagem com um banco de dados de estrelas, armazenado emianieteéna ao sensor.
Desta forma, o processador é capaz de verificar quais esieelaemaria interna estéo sendo
fotografadas e qual a atitude da camera com relacdo a unemefalr inercial. Por meio
da comparacado de duas imagens subsequentes, alguns dastaes utilizam técnicas de
processamento de imagens para medir a velocidade de ratac@mnera.

Considerando que o modelo cinematico apresenta a evolut@otal da atitude de um
corpo rigido e que o modelo dindmico apresenta a evolucgoaerinda velocidade angular
de um corpo rigido, o sensor de estrela com medi¢des de dattee considerado completo
e de elevada precisdo, ndo sendo necessario, a principglodm ae outros sensores ao Sis-
tema. Assim, a Tabela 3.1 apresenta uma comparacao de diggtes sensores comerciais,
ondeX eY s&o os eixos perpendiculares ao eixo de visada sensor.

No caso dos sensores de estrela, o tamanho ndo é um fat@l,qoocs ele sera colocado
do lado de fora do satélite. De acordo com a Tabela 3.1, o&ir8BS consome menos
energia e é mais preciso que o Comtech MST, além de medir aidadlecangular. Este
sensor é capaz de retornar medidas com uma frequéndBizile Assim, este é o0 sensor
escolhido no projeto do UYS-1.

A compra de um sensor de estrela pode ser um problema paramaidJa€omo ele pode
ser utilizado em misseis balisticos intercontinentaisa amélise detalhada do projeto deve
ser feita pelo governo canadense antes de aprovar a vetaacdsre devido a um conjunto
de regras estipuladas pelo governo do EUA para a importagip@tacao de artigos e
servicos relacionados a defesdJAR Este conjunto de regulamentacfes também é adotado
por paises como o Canada e a compra pode nédo ser realizadan, A8si se descarta a

http://www.sinclairinterplanetary.com/
2http://www.isispace.nl/
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Tabela 3.1: Sensores de Estrela comerciais para nandssatél

Sinclair S33 [34] Comtech MS¥ [35]

Fabricante | Sinclair Interplanetary Comtech AeroAstro

Pais de Canada EUA

Origem

Medidas 59 x 56 x 32,5 mm | 60 x 76,2 x 76,2 mm

Massa 90 g 3759
Acuracia de X, Y <0,002° X, Y <0,02°

Atitude Z < 0,02° Z < 0,042°
Acuracia de X, Y <0,03°/s -
Velocidade Z <0,3°s

Poténcia <1,0W <2,0W

ahttp://www.sinclairinterplanetary.com/startrackers
bhttp://www.spacemicro.com/Comtech_Areoastro/CAA.Hdiw

possibilidade de fabricagcdo um sensor de estrela na Ucrdeite trabalho, porém, ndo se
dispbe de tempo para utilizar dados de um sensor que venhtaaiseado. Assim, os dados
do Sinclair S3S foram utilizado nas simulagdes.

3.1.2 Rodas de Reacéo

Varios sdo os possiveis atuadores utilizados em satdlitesleles é a bobina magnética,
porém ela é lenta e ndo gera muito torque, pois interage caammpa@ magnético da Terra.
No caso das rodas de momento, elas sdo usadas, normalmeatenanter um momento
angular em algum eixo do satélite. Outro atuador capaz @& gemndes torques e que nao
depende da posicao do satélite em sua Orbita é a roda de r&€s;dcordo com a Figura 3.1,
estas rodas recebem um torque de referéncia, calculadogrglolador, e atuam no satélite.
Para realizar esta tarefa, este atuador é composto por wesgaxor proprio, um motor fixo
no satélite e uma roda interna. Quando uma tensao € apleadda gira em um sentido e,
pela conservacdo do momento angular, o satélite roda nds@mtosto. Algumas rodas de
reacao comerciais sao apresentadas na Tabela 3.2.

Considerando que as rodas de reacao sdo montadas nos exgssido UYS-1 e que
ele € um bloco homogéneo de dimensd&s x 150 x 400 mm e massa0 kg, a matriz de
inércia resultante é dada por

0,1521 0 0
J = 0 0,1521 0 (3.1)
0 00,0375

Assim, dada a velocidade maxima de cada roda, é possivellarai velocidade ini-
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Tabela 3.2: Rodas de reagdo comerciais para nanossatélites.

MAI-1012 [36] Sinclair RW-0.08 [37] | AstroFein RW35[38]
Fabricante Maryland Sinclair Astro- und
Aerospace, Inc. Interplanetary Feinwerktechnik
Adlershof GmbH
Pais de EUA Canada Alemanha
Origem
Tamanho | 76,2 x 76,2 x 69,85 mm 50 x 50 x 40 mm 95 x 95 x 40 mm
Massa 620 g 1859 500 g
Torque < 0,635 mMNm 2 mNm 5 mMNm
Momento 1,1 mNms 30 mNms 100 mNms
Angular
Poténcia < 10 wH <1,5W <5W
Velocidade ~ 0,4°ls ~ 11,3°/s ~ 37,7°Is
Inicial
Numero de caixa com 1 roda 1 roda
Rodas 3 rodas

ahttp://www.imicro.biz/space.html

bhttp://www.sinclairinterplanetary.com/reactionwrgeel
http://www.astrofein.com/astro-und-feinwerktechaittershof/products/raumfahrt/75/rw-35-eng/
dEste dado foi calculado a partir da tensdo méaxima aplica®M) (@ da corrente méaxima (0,36A).

cial maxima do satélite, pela equacéo de transferéncia deemtn, na auséncia de torques
externos

Jw = h. (3.2)

Analisando a Tabela 3.2, o conjunto de trés rodas de reacadl®Aé a melhor escolha,
se for considerado o tamanho. Porém ela ndo consegue gamataajue quanto as demais,
consome muita poténcia e, para o UYS-1, ela consegue cantrelocidades iniciais de
até0,4°/s apenas. Ela também é fabricada em uma caixa com trés rodageugeria ser
colocada no centro de massa do satélite, mas, no projetaljriglaca do processador se
encontra nesta posi¢cao, assim seria necessaria uma musangaral do projeto.

A AstroFein RW35 consiste em uma Unica roda de reacdo e umrdonjie trés de-
las consegue gerar torque suficiente para o UYS-1, mas é mammsome mais poténcia
que a roda Sinclair RW-0.03, cujo conjunto de trés rodas éamé capaz de gerar o tor-
qgue necessario. Assim, foram selecionadas trés rodaaiBiRulV-0.03 para as simulacoes,
posicionadas uma em cada eixo principal do satélite.

As rodas escolhidas possuem um processador interno com ntnoledor implemen-

19



tado. Assim, valores de referéncia de velocidade angulatedorque requerido, podem ser
enviados ao processador e o controlador interno assequ@avergéncia a esses valores
requeridos.

Este tipo de atuador, porém, apresenta saturacdes quantbx@ade de rotacdo da roda
atinge o valor maximo. Assim, o SDCABC pode ser utilizado enrag# conjunta com
este para frear as rodas, uma vez que ele utiliza atuadomggseti@s para o0 controle de
atitude.

E importante ressaltar que a compra destes equipamentessitaada aprovacio do go-
verno do pais que os fabrica e o tempo para entrega pode téuaésmeses. Assim, como
no caso do sensor de estrela, ndo se descarta a possibdieladedesenvolver uma roda de
reacao propria para o UYS-1 na Ucrania.

3.2 DETERMINACAO DE ATITUDE

As medidas feitas pelos sensores podem ser utilizadas p€lé Se forma direta, sem
tratamento, ou um estimador pode ser utilizado. Na figurag3te tratamento das medidas
é feito pelo bloco de determinacao de atitude, o qual recebeedidas do sensor de estrela
e realiza estimativas da atitude real do satélite. Analisautros satélites [2, 39, 40, 41],
verifica-se o uso frequente do Filtro de Kalman EstendidoHFitilizado para a etapa de
determinagéo de atitude. Assim, o FKE foi escolhido comonestor de atitude para o
UYS-1.

3.2.1 Filtro de Kalman Estendido

Para projetar o FKE, primeiramente definem-se os vetorestddas e de entradas

q1,k
q2.k

L = ;
g3,k

qa.k

W1,k
U = | Wk

W3,k

Como o quatérnio é completamente medido pelo sensor desgstrieincdo de saida é
dada pela matriz identidade
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hk (a:k, ’Uk,) = I4$k, + vg.

E importante ressaltar que, como 0s quatro termos do qim&an estimados, este é
normalizado apés as etapas de estimacaonori e a posteriori

O ruidow, € o termo que considera que as medidas do sensor de estreladsiEas.
Entdo, devido a este termo, o FKE filtra as medic¢des de atitude

Calculando as matrizes dadas pelas derivadas parciais delandy € dada pela matriz
Q (wy) da equacao (2.20),

As demais matrizes, calculadas por derivadas parciaisledas pela matriz identidade,

_ Ofka _
Lk: - Tow |.+ I47
Lr—1
— Ohy _
Hk’ T Oz ’:i:; o I4’
Mk  Ov ‘:i:_ o I4’

k

Os ultimos parametros a serem determinados sdo as mateizewariancia, e Ry,
ajustados por meio de simulagdes.

3.3 CONTROLE DE ATITUDE

Nesta se¢do sao apresentados controladores para asestuaetn perturbacédo e sem
falhas; com perturbacgdes; e com falhas. De acordo com ondggde blocos da Figura 3.1,
o controlador de atitude recebe, como entrada, o erro delaté o de velocidade angular.
Estes erros representam a diferenca entre os valores dénafee os estimados pelo bloco
de determinacgédo de atitude. Como saida, o controlador denecfer um torque de referéncia
para as rodas de reacao.

3.3.1 PD-Empirico

Para a situacdo em que o satélite ndo estd sujeito a pedesac falhas significati-
vas, considere um controlador PD (proporcional-deriggtiComo os modelos cinematico
(2.18) e dinamico (2.28) sdo nao-lineares, seu ajuste se fi@ma empirica por meio de
simulacdes. Assim, este controlador sera designado pamRidrico ao longo do texto.
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De acordo com [29], esta lei de controle € dada por

u=K,®, + K4®., (3.7)

ondewu € o torque de controlds,, € a matriz de ganho proporcional ao erro de atitixde
K, é a matriz de ganho proporcional ao erro de velocidade angulaComo o sistema é
nao-linear, estes ganhos podem ser ajustados de formaepur meio de simulacdes.

Considerando a situagdo em que as matrikgse K, sdo diagonais, utilizando a re-
presentacdo por quatérnios para o erro de atiidea equacao (3.7) pode ser simplificada
para

Tex = 2kmee1Qe4 + kdxwema
= 2kpre2Qe4 + kdywew (38)
Tez = QkpZQeSqeél + kdzwezw

ondew, = ®. é o erro de velocidade angulafigé o quatérnio de erro calculado por

d. = 44949,

qra dr3s  —qr2 Qr1 —est1
_ —d4r3  Qrq ar1 Gr2 —(est2 (3.9)
- Qr2  —49r1  qr4a  Gr3 —(est3 7
—4r1 —Gr2 —Gqr3 Qra Qest4

ondeg, é o quatérnio de referénciage,, € o quatérnio estimado, ou medido.

A relacéo entre o quatérnio de egoe o erro angula®, é dada por uma aproximacao
por pequenos angulos e pela equacao (2.8)

O, = ;P ~ e;5eMP,) = Zeisen(%) coS (%) = 2¢eiQes, ©=1,2,3. (3.10)
Na equacao (3.8), seis ganhos escalares devem ser detomiforém, segundo [30],

a escolha dos ganhds, = k,J e K4 = kqJ garantem a estabilidade assintética do sistema

em malha fechada (com realizacdo de medidas de atitude dairdeele angular). Esta

escolha também reduz o nimero de parametros a serem agip@@odois, uma vez que

k, e k; s@o escalares K, e K; sdo matrizes x 3. Assim, em ambiente de simulagéo,

ajuntam-sek, e k.

3.3.2 Controladores Robustos

Visando melhorar a performance dos controladores PD e Plyes®enca de perturba-
cOes externas, Ikeda, Kida e Nagashio [42] propdem uma foslnesta de ajustar os ganhos
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de controladores tipo-PD e tipo-PID. Para isso, eles atilizécnicas de otimizacdo convexa
para a solucdo de problemas de Desigualdade Matricial LifidL). Estes problemas
compreendem matrizes bloco diagonais com varidveis detacionadas, o que leva a tare-
fas descorrelacionadas (controle de rastreamento e ddeajtitNesta dissertagdo somente a
tarefa de controle de atitude € considerada. Assim, osen@d de DML apresentados séo
apenas partes dos problemas propostos em [42].

3.3.2.1 Controlador tipo-PIB/,, com Realimentacédo de Estados

Considere a seguinte lei de controle

U= - (K <qe) g. + Kdlwe) ) (311)

K (qe) = (q4eI3 -8 (qe)) Kpl + ka (1 - Q4e) I37 (312)

ondeb, € R € um parametro de projetd; € a matriz identidade com dimens@des 3 e o
subescritce representa valores de erro. ConsiderandoMlie- 0 e M > 0 representam
matrizes definida e semidefinida positiva, respectivamedeganhos em (3.11) e (3.12)
estao restritos a

K, >0,
kpy, > 0, (3.13)
Kdl > O,

ondek,, € Re K,,, K4 € R3*3.

Em (3.11), o ganho proporcional (3.12) depende do erro aleatitude, o que nao
acontece com um controlador PD classico, por isso 0 noméPtipo

A saida a ser controlada é dada por

z = 3¢,
¥ = diag{oy,, 0.}, . (3.14)
¢ = | 2cos M (|que|) w?l ] ,

ondecs, € R eo, € R**3 sdo pesos de saida.

De acordo com [42], dadds, b,y € R*, entdo o sistema de malha fechada, definido
pelas equacdes (2.18), (2.28) e (3.11), tera gaivhid 3] da perturbacéoex x para a saida
z menor ou igual & se as seguintes condi¢des forem satisfeitas
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F >0,

2kp, I3 > Ky, > ky, I3,

R >0,

R -3 - LWIW >0,

(3.15)

onde

I

5_ | 2Kn hiJ
* b2J

R — [ Z_; (Qkp213 - Kpl) szlQKdl ]

* Kdl — %bl HJ||2 I3

VV:[MA @h},

3 =diag{no,Is,0,}.

As desigualdades (3.13) e (3.15) compreendem um um prolderiML, o qual pode
ser resolvido por meio de algoritmos de otimizagao convexa.
3.3.2.2 Controlador tipo-PIB/,, com Realimentacao de Estados

Este controlador, também proposto por [42], € uma extensamodtrolador tipo-PD,
onde um termo integrativo € adicionado ao sinal de contBlel

u=— (K (q.)ge + Kawe) — kim,
_ [t b (3.20)
n=Jy (e + 212 ai) Is - 5 (q0)]we) dt.
ondek; € Re
ki > 0. (3.21)

A saida a ser controlada, da mesma forma que para o contraélpdd’D, € dada pela
equacéao (3.14). Assim, o sistema de malha fechada, defialde pquacdes (2.18), (2.28) e
(3.20), terd ganhd, da perturbacéeg yr para a saida menor ou igual & se as seguintes
condicdes forem satisfeitas
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F >0,

2](317213 > Kpl > kp213,

R >0,

R3S - LWIW >0,

(3.22)

onde
2K,, biJ bokIs
F = * boJ 0 ;
* * blkiI:;
1 b3 1
. b (2k,,I5 — Kp,) — (52 + m) ki I Ky
* Kdl — %bl ||J||2 I3 — 12—?)11{?113

W: |: blIg b2I3 :| ;
Y = diag{ro,I3,0.,} .

3.3.2.3 Problema de Otimizacéo

Os ganhos dos controladores robustos tipo-PD e tipo-PlBmaer ajustados pela so-
lugéo dos problemas de DML descritos pelas desigualdade3) (@ (3.15) para o primeiro
e por (3.13), (3.21) e (3.22) para o segundo controladoerRopara se resolver esses pro-
blemas de DML, necessita-se do conhecimento prévio dosneasb,, by, v, 0, € o,.
Por simplificacdo, considere, = o, I3, assim, os parametros a serem escolhidos séo todos
escalares.

Para a escolha desses parametros, primeiramente definepgehliema de otimizagéo:
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MiNy, by om0 VAE =300 fTN“fI’jVX q,;(t)|dt
sujeito a by >0
by >0
v >0
oy >0
o, >0
q(t) = 1 (1)
Jw=-S(w)(Jw+h)+u+Texr
g (0) = (0,4619;0,1913;0,4619; 0, 7325)
w(0) =1(2;2;2)°Is

(3.27)

Este problema consiste na minimizagdo de uma Integral Atesdo Erro (IAE). Este
valor é calculado pela soma das integrais dos erros em rggimenente dos trés primeiros
termos do quatérnio de erro. Este quatérnio € resultantendesimulacdo do sistema por
um intervalo de temp@},,x. Assim, considerando que o tempo de assentamento é menor
queTy 1w, aintegral do erro em regime permanente se dayde; a T ax.-

3.3.2.4 Recozimento Simulado (RS)

Definido o problema de otimizagéo, os parametio$,, v, o, € o, podem ser escolhi-
dos. Para isso, a técnica de busca Recozimento Simukachalated Annealingm inglés)
pode ser utilizada. Esta técnica heuristica de otimizagigdposta em 1983 [44]. Algumas
caracteristicas importantes dela sado o baixo esfor¢o datipual e a capacidade de desviar
de minimos locais. Esta técnica, quando aplicada ao UY Sdlrpaolver os problemas de
DML supracitados, resulta no seguinte algoritmo:

1. Defina uma matriz diagonal de temperatunicial T

T =10

e um critério de erra (com valor iniciale(0) — o), dado pela IAE do problema de
otimizagao (3.27).

Considere, também, a matriz diagonal de parametros

A0 :diag{ by by v o, o, },

a qual gera uma solucgéo factivel para o problema de DML.

30 termotemperaturaé utilizado, pois este algoritmo foi formulado para o praidede tratamento térmico
de materiais.
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2. Calcule um novo vetor de parametpdge?), pela aplicacdo da fungéo de perturbagédo

A(novo) =R ()\) =X+ 57

onded ~N(0,T) € uma distribui¢do Gaussiana com média nula e matriz deiéavar
ciaT.

3. Simule o sistema por um tempa= T, 4x € calcule o novo valor do critério de erro

E(novo) )

4. Defina a funcao energia
AE = ™) _ ¢,

Defina também uma funcéo de aceitacdo dos novos parametros

Aovo) - se AE <0,
A=< Ao seAE > (0 com probabilidade?,
A caso contrarip

ondeP = exp(—trg;’%)

5. Calcule a nova temperatura por

T=5(kT",

ondeg (k) = exp(—2%), k é aiterag&o atual @é o fator de decaimento

6. Se o numero de iteracbes chegar a um limite maximo, pagedtaho. Caso contrario,
facak = k + 1 e retorne ao passo 2.

3.3.3 Controle Subatuado

Os controladores definidos nas secdes anteriores considgra 0 sistema possui trés
rodas de reacdo, uma em cada eixo do satélite, funcionanddaieas que inutilizem as
rodas. Porém, se uma roda falha completamente, pela réaritiade do sistema, o satélite
continua sendo controlavel [18, 23], como discutido na 84¢4.

3.3.3.1 Modelo Dinamico

Considere, sem perda de generalidade, uma falha total ndoddeceiro eixo do satélite.
Isto leva ah; = 0, pois ela ndo pode mais aplicar torque. Assumindo que aidelde
angular desta roda é nula, tem-se

hs = 0. (3.34)



De acordo com [23], um satélite subatuado somente € conttaid caso de momento
angular total nulo, isto &
Jw+ h=0. (3.35)

ComodJ = diag{Jy, J», J3},

wsg = 0. (3.36)
Caso esta condicdo nao seja satisfeita, 0 SDCABC pode seaddlzara deixar o vetor
velocidade angular do satélite aproximadamente nulo.

Considerandarzxr = 0 e substituindo (3.35), (3.36) e (3.34) em (2.28), o modelo
dindmico do sistema subatuado passa a ser descrito por

Jiwy = uy,
JQCZ.]Q = UQ, (337)
Jsws = 0.

3.3.3.2 Modelo Cinemético

O modelo cinemético descrito pela equacao (2.18) pode sgtoede forma expandida
como

1

@ = 3 (w3ga — wWagqs + wida) , (3.38a)
@ = % (w1gs — w3q1 + waqa) , (3.38b)
g = % (woq1 — wige + waqa) (3.38¢)
@ = % (—wiq1 — w2g2 — w3qs) - (3.38d)

Considerando a equacéo (3.36), 0 modelo cinematico podergdifeado para

. 1 1

@ = GWids — 5Wals, (3.39a)

. 1 1

@2 = Fw43 + SW2da; (3.39b)

. 1 1

s = ZWaqh — sWiqe, (3.39¢)
2 2

. 1 1

G = —5wh — SWags (3.39d)
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As velocidades), ew, podem ser vistas como entradas deste modelo. Assim, elaspod
ser substituidas por valores a serem controlagdgse w,., a fim de se obter uma lei de
controle para elas e as equacdes do sistema em malha fechada.

3.3.3.3 Controlador N&o-linear Baseado em Quatérnios (CNBQ)

Para controlar o sistema subatuado, Horri e Palmer [23]gammpa utilizacdo da lei de
controle

wa = —kq+ 95—, (3.40a)
a YR g
q193
w = —kq — , 3.40b
d2 2 gq% i q% ( )

ondek > 0 e g > 0 sdo constantes positivas a serem ajustadas.

Para evitar valores muito elevados dos termos que muliplig, nas equacoes (3.40),
guandog; — 0 e g, — 0, estes termos podem ser saturados por valoresa,. A forma
saturada deste controlador é, entdo, dada por

wa1 = —kq, + gsat( 255 a, ),

W (3.41)
waz = —kgqa — gsat q%fgg a2 ),
onde sat é a funcdo saturacao definida por
a, r > a,
sa(z,a) = ¢ —a, x < —a, (3.42)

x, caso contrario

Este controlador € utilizado como controlador de refegnas simulacdes, porém, apre-
senta resposta lenta para o satélite simulado. Assim, erep@ utilizacdo da seguinte lei
de controle para se obter as velocidades desejagas.y -

P43, 7143

war = —kq+g —Kp— 55 (3.43q)
G+ae a g
7193 7243
war = —kga—yg —kp— ) (3.43b)
Gd+aG GG
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onde os termos em vermelho sé&o adicionados a lei de cong8dl@)(a fim de criar uma
relacdo entre as velocidades desejadas e a variacao témpara Neste controlador, 0
ganhokp é definido por

kp = kpsign(g;)sign(qs), (3.44)

ondek,, > 0 é uma constante positiva a ser ajustada e(sigé a func¢éo sinal, que retorna
o sinal do escalar.

Semelhante a equacao (3.41), o controlador proposto tampbsgsui sua forma saturada
por valoresu,, as, as € ay, dada por

_ q293 1. ‘(11(}3{ )

Wyl = l{?Q1 + gsat el aq ]i]_)sat 7qf+q§ ,as |, (3 45)
— _ q193 I 9243 Al

Wq2 kq2 gsat pw g as kpsat g ay

Aplicando as equacdes do controlador (3.43) ao modelo @tieansimplificado (3.39),
tem-se

g3 = —=qs, (3.46)

cuja resposta temporal € dada por

g3 (t) = g5 (0) e(=9/2)t, (3.47)

Assim, a lei de controle pode ser reescrita por

4243 gkp qigs

wygr = —kqa+g ) (3.48a)

G+aG o 2 Gt

q19s3 gkp  q2q3

wgp = —kg—g ) (3.48b)

Gi+a 2 4dta

e por sua versao saturada

_ 9293 gkp 9193

Wd1 = kQ1 + gsat m, ay + 5 sat qqug, as |, (349)
w2 = —kgo — gsat q?f;g ,as | + ‘”“TDsat —q‘%ig;% ,aq

Fazendokp, = 0, este controlador € 0 mesmo que o apresentado por [23], gée se
utilizado como controlador de referéncia, para fins de coagé. Assim, o controlador
aqui proposto € uma generalizacéo desta lei de controlagéerte, porém com um termo a
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mais que adiciona uma relacéo extra do eixo sem atuacéo cemxossatuados. Isto permite
uma maior flexibilidade no ajuste dos ganhos, o que pode malhaesposta do sistema.

O controlador proposto CNBQ considera que a velocidade andakejada € rapida-
mente obtida pela dindmica rapida das rodas de reacdo. Pam@@macao que se tem sobre
o0 satélite € por meio do torque gerado pelos atuadores. Assitorna necessario controlar
a velocidade angular para que ela atinja a velocidade dsepcontrolador utilizado aqui,
proposto por [23], € uma lei de controle proporcional ao de@elocidade

u=J(—K(w—wy) +wy), (3.50)

ondew, € obtido pelas equacdes (3.48Kkeé um ganho escalar constante. O ultimo termo
desta lei de controle é inserido apenas para facilitar nzapte estabilidade (apresentada no
apéndice A).
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4 SIMULACOES

Este capitulo mostra as simulacbesalizadas dos sistemas projetados no capitulo 3,
bem como as andlises dos resultados obtidos.

4.1 PDEMPIRICO

Considere a situacado em que as perturbacdes e falhas saezilesisr Assim, projeta-se
um controlador do tipo PD-empirico (secéo 3.3.1). Com o semnsas atuadores escolhidos
e com a matriz de inércia calculada pela equacao (3.1), litsgéépode ser simulado, sem
torques externos, para o ajuste dos garnhask,.

Primeira Simulacéo

Considere uma primeira simulagéo com erro de arfageftesem velocidade inicial.
Para esta simulacéo, considere o ganho proporcignal 1 e o ganho derivativo variante
kg =i, 1= 1,2,...,10. A Tabela 4.1 mostra os tempos de assentamento para o sistema
entrar em um erro em regime permanentetdé para arfagem e guinada e de° para
rolagem.

Tabela 4.1: Tempo de assentamento para a primeira simulac@iaste do PD empirico.
kq 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tempo (s)| 167,13| 69,29| 46,12| 37,16| 24,17 | 31,95| 35,80| 40,44 | 42,05| 46,03

Comparando os resultados, o controlador dom= 5 foi 0 mais rapido. Porém, ao
analisar as oscilacdes em regime permanente, verificouseparak,; < 4, 0os angulos
de arfagem e guinada tém a resposta oscilando etiiré4°, enquanto que o angulo de
rolagem oscila no intervalé-0, 3°. Quandok, = 4, as oscilagdes aumentam pat@, 05° e
para+0, 35°. Parak, = 5, elas chegam &0, 2° e +0, 8°.

Esta Tabela também mostra que, para gakhas 5, quanto maior o ganho, mais rapida
€ a resposta. Porém, quando o ganho derivativo aumentatemai®scila mais. Assim,
kq = 5 € mais rapido, mak,; = 4 apresenta menores oscila¢oes.

1As simulagdes foram todas feitas em Magié os cddigos utilizados podem ser encontrados no CD em
anexo.
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Segunda Simulacgéo

Considere agora uma segunda simulacéo, onde o erro inicabgiedo € nulo e o de
velocidade é dé°/s para o angulo de arfagem. Considere, também, a variacdgadbses
como apresentada na primeira simulacdo. Neste caso, maistetorna instavel para ganhos
kq > 7. A Tabela 4.2 mostra o tempo de assentamento, para os gastavsig, para o
sistema oscilar no intervala0, 35°.

Tabela 4.2: Tempo de assentamento para a segunda simulacgéo.
kq 1 2 3 4 5 6

Tempo (s)| 7,82| 6,45| 8,68 | 10,50| 11,49 | 349,76

Estes resultados mostram que, para se controlar erroainge velocidadek, = 2
apresenta a melhor resposta dentre os ganhos considerados.

Com relagéo as oscilagcdes em regime permanente kparad, os angulos de arfagem
e guinada oscilam entre0, 03° e o de rolagem entr&0, 3°. Parak,; = 4, entre+0,04° e
+0,4°, e parak, = 5, entre+0, 2° e +0, 8°. Similar a resposta da primeira simulagéo.

Terceira Simulacao

A terceira simulacdo € uma combinacao das duas primeinasygoerro angular inicial
de 90° e de velocidade de°/s para o angulo de arfagem. O ganho derivativo, porém, foi
variado com uma precisao dez vezes maior, para um ajustediocordrolador.

A Tabela 4.3 mostra uma primeira analise com garihyos 2, k; = 3, kg = 4, kg = 5
andk, = 6. Neste caso, o tempo de assentamento foi verificado pareemsi®scilar entre
+0, 38°.

Tabela 4.3: Tempo de assentamento e intervalos de oscpacaa terceira simulagéo.

ky | Tempo (S) Oscilacfes de Oscilacbes de
Arfagem e Guinad®@’) | Rolagem(°)

2 61,15 +0, 025 +0,27

3 48,32 +0, 030 +0,31

4 45,50 +0, 060 +0,43

5 37,41 40, 190 40,70

6 | 40,65 +0, 380 +1, 00

Esta Tabela mostra que a resposta criticamente amorte@daaéganhos proximos a
ks = 5. Também mostra que o erro em regime permanente aumentdigaatante para
kq > 3. De fato, o erro permanece o0 mesmo para ganhos até aproximeatit, = 2.7
(40, 028°), cujo tempo de assentamento é8e66s.
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Quarta Simulacéo

Estendendo a simulac&o anterior, considere o caso em quedsdngulos apresentam
erro angular inicial det5°. Além disso, todos eles apresentam erro inicial de veldeida
angular de2°/s. Assim, tem-se a quarta simulacdo. A Tabela 4.4 mostrautaeo para
alguns ganhos préximos ao encontrado na simulacgé@o anterior

Tabela 4.4: Tempo de assentamento e intervalo de oscilagd@muarta simulacao.

ky | Tempo (S) Oscilacbes de Oscilacbes de
Arfagem e Guinad®’) | Rolagem(°)
25| 33,75 +0, 024 +0,27
3 35,63 +0, 024 +0, 33
35| 31,64 +0, 036 +0,25
4 29,93 +0, 053 +0, 36

Assim, uma resposta boa é encontrada égm= 2,5. Este controlador apresenta pe-
qgueno erro em regime permanente, tempo de assentamengnpegamparado aos tempos
correspondentes a ganhos maiores:gee uma certa margem de segurancakigté= 3,5
onde o erro em regime permanente comeca a crescer, alénadprégimo do valor encon-
trado na simulac&o anterior.

Quinta Simulagéo

O ultimo ajuste a ser feito € com a escolha da proporgéo éptesk,. Até agora o
ganho proporcional foi sempre o mes#o= 1. Entéo, nesta quinta simulagéo, a proporgao
kq = 2,5k, € mantida €:, varia dek, = 0,5 aték, = 3. Esta simulagéo mostra que, para
ganhos:, > 1,5, 0 erro em regime permanente comeca a aumentar. Assim,lha@gge- 1
e ks = 2,5 mantém uma margem de segurancade- 1,5 e apresenta bons resultados.

Sexta Simulacao

Assim, uma Ultima simulac&o é feita com erro de arfagemahit®180° e de velocidade
angular de°/s neste angulo. O resultado € mostrado pela Tabela 4.5.

Tabela 4.5: Tempo de assentamento e intervalo de oscilaga@sexta simulacéo.

Tempo (S) Oscilactes de Oscilacoes de
Arfagem e Guinad®’) | Rolagem(°)
90,70 +0,025 +0, 37

Esta simulacdo mostra que o controlador projetado foi cdpamanter o erro do satélite
no intervalo requirido d@, 5° pelas especificacdes de projeto. Porém, nenhuma etapa de
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determinacéo foi aplicada para filtrar as medidas do seresestiela, ou seja, as medidas
dos sensores foram diretamente utilizadas para o calcalerdos de atitude e de velocidade
angular. Assim, o erro de atitude em regime permanente podeduzido se um estimador

for utilizado para filtrar as medidas do sensor de estrela.

4.2 FILTRO DE KALMAN ESTENDIDO

Considere o FKE (sec¢éo 3.2.1) com as matriggse R, ajustadas empiricamente. A
primeira representa a covariancia do ruido de modelo e andaga covariancia das medi-
¢bes. Um bom palpite inicial pa@,, é considerar a maxima variacao da atitude em uma
iteracdo. Para a matriR,, pode-se iniciar com a covariancia das medi¢cdes. Em seguida
essas matrizes sdo ajustadas por simulacdo, até que aliotérv(dado pela matrizP)
inclua o erro do filtro ao longo do tempo, mas sem ser muito ntpie este erro. Assim,
elas sdo dadas por

1,3538 x 10~12 0 0 0
0 1,3538 x 1012 0 0
— ’ , 4.1
Qe 0 0 2.1662 x 10~ 0 (4.1)
0 0 0 0
3.3847 x 107 0 0 0
0 33847 x 107 0 0
R, — ) . (4.2)
0 0 1,0154 x 105 0
0 0 0 1,1458 x 1011

As Figuras 4.1, 4.2, 4.3 e 4.4 mostram a resposta do SDCA aagellcomparado ao
sistema sem determinacédo de atitude, onde a estimacaduiie atidada pela medida direta
do sensor de estrela. As Figuras 4.1 e 4.3 mostram os pre¥@sala simulacao, enquanto
as Figuras 4.2 e 4.4 mostram a mesma simulacéo no intervedonge: < [ 200 1000 }s.

Desconsiderando perturbacdes extermas; (= 0), 0 SDCAAP é capaz de controlar a
atitude em menos dé0s, como mostra a Figura 4.1. Este grafico também mostra que o
FKE ndo melhorou significativamente a resposta transjt@mnaa vez que as duas curvas
praticamente se sobrepdem. Porém, a Figura 4.2 mostra gjatealua a ruidosa resposta
em regime permanente, uma vez que 0s elementos do quatadmastmados pelo FKE.
Ela também mostra que ambos os controladores mantiverano ererregime permanente
dentro da margem de0, 5°.

Na Figura 4.3, a resposta transitéria para a velocidadelangéo foi muito afetada
pelo FKE, como no caso da atitude. Além disso, na Figura 4dfica-se que o FKE
praticamente ndo reduziu o erro em regime permanente deidadlte angular. Isto se deve
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Figura 4.1: Resposta transitoria dos angulos dos sistemaados pelo PD empirico com e
sem o uso do FKE.
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Figura 4.2: Resposta em regime permanente dos angulos temassformados pelo PD
empirico com e sem o uso do FKE.

PDcmnFKE|

ao fato de que o FKE foi implementado com o vetor de estadasspenas os elementos
do quatérnio e com as velocidades angulares sendo a entréitteod Assim, essas medidas
nao sao filtradas e sao utilizadas como medidas diretas dorsém estrela.
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Figura 4.3: Resposta transitoria da velocidade angularidtesrsas formados pelo PD em-
pirico com e sem o uso do FKE.
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Figura 4.4: Resposta em regime permanente da velocidadéadgs sistemas formados
pelo PD empirico com e sem o uso do FKE.

4.3 CONTROLADORES ROBUSTOS

Para o caso em que sdo consideradas perturbacbes no sistertnaladores robustos
a elas podem ser utilizados. Para ajustar os ganhos doslediatres tipo-PD e tipo-PID
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(secéo 3.3.2), considere a Tabela 4.6 de parametros datieigdrS.

Tabela 4.6: Parametros para o algoritmo de Recozimento &iowul

A©) diag{ 4 40 0.4 3 I, |
Temperatura Inicial diag{%}
Thrax 300s
TN 100s
Critério de Erro | Integral Absoluta do Erro (IAE
Numero de Iteracbes 120
Fator de Decaimentp 10

O valor inicial do vetor de parametrdg® foi escolhido a partir da Gltima simulagéo
apresentada em [42]. Os demais valores da Tabela 4.6 focathie®s arbitrariamente.

A convergéncia deste algoritmo é mostrada na Figura 4.5.

IAE X Iteraces
750 ‘

7001

650

IAE

600

550

500 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80 100 120
Iteragcbes

Figura 4.5: Diagrama de blocos do SDCAAP do UYS-1.

Nesta figura é possivel ver que o erro reduz mais no inicioglxigho do que no final.
Isto mostra que o algoritmo convergiu para um minimo (locaglmbal), ou para um valor
proximo dele.

O controlador tipo-PD, resultante do processo de otimizagédssui 0s seguintes para-
metros
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1,8721  —0,1969 —0,1969
K, = 10°x | —0,1969 1,8721 —0,1969 |,
| —0,1969 —0,1969 1,8721
k,, = 1,3787 x 106,

_ (4.3)
1,8261 1,0435 1,0435
K, = 10°x | 1,0435 1,8261 1,0435 |,
| 1,0435 11,0435 1,8261
| by = 16,1222,
No caso do controlador tipo-PID, os parametros sdo dados por
( 1,1004 —0,0968 —0,0968
K, = 10° x | —0,0968 1,1004 —0,0968 |,
| —0,0968 —0,0968 1,1004
kyp, = 8,6713 x 108,
_1,3318 0,8636 0,8636 (4.4)
Kg = 10°x | 0,836 1,3318 0,8636 |,
| 0,8636 0,8636 1,3318

k, = 13324,
by, = 19,2771,
by = 265,8488.

Primeira Simulacéo

As Figuras 4.6, 4.7, 4.8 e 4.9 mostram a resposta temporat&@oSDCAAP projetados
(os trés controladores descritos com FKE para determifaefiotorque externos influenci-
ando o sistema.

A Figura 4.6 mostra que as respostas transitérias dos taires tipo-PD e PD-empirico
sdo semelhantes. O controlador tipo-PD apresenta a raspag rapida para a arfagem e o
PD-empirico apresenta a mais rapida para os angulos dedguende rolagem. Ela também
mostra que o tempo de assentamento do tipo-PID € o maioedesitrés controladores. Isto
ocorre devido ao termo integrativo deste controlador.

Na Figura 4.7 € possivel perceber que os trés controlad@nesdspostas em regime
permanente semelhantes, que cumprem os requisitos dapmissa

A Figura 4.8 mostra a resposta transitoria da velocidadalangverifica-se que o con-
trolador PD-empirico apresenta picos de velocidade mapgue os demais controladores, o
que é mais visivel para o angulo de guinada.

Por fim, a Figura 4.9 mostra que o controlador PD-empiricesgia menor erro em
regime permanente. De fato, a utilizacdo dos controladol®sstos aumenta significativa-
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Figura 4.6: Resposta transiente dos angulos do control@lenfpirico, do tipo-PD robusto
e do tipo-PID robusto.
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Figura 4.7: Resposta em estado estacionario dos angulosnttelador PD-empirico, do
tipo-PD robusto e do tipo-PID robusto.

mente este erro.
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Figura 4.8: Resposta transiente da velocidade angular dootamtor PD-empirico, do tipo-
PD robusto e do tipo-PID robusto.
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Figura 4.9: Resposta em regime permanente da velocidad&adga angulos do controla-
dor PD-empirico, do tipo-PD robusto e do tipo-PID robusto.

Segunda Simulagéo

A primeira simulagcdo mostra que o controlador PD-empirme@senta melhor resposta
que os demais controladores para o caso ideal, em que E&daedbexternas ndo sao consi-
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deradas. Porém elas devem ser levadas em consideracadmegge perturbacdes consi-
deradas s&o os torques externos, resumidos na Tabela 2.1.

Superestimando os torques de perturbacéo, eles sao soawacho uma onda senoidal
de amplitudel x 10-°Nm e periodd (s, uma vez que alguns desses torques sédo dependentes
da atitude do satélite, e por um torque constante com maignitel x 10~5Nm.

Outra perturbacéo importante que pode ocorrer é a falhatdad@es. Uma possivel
falha é o surgimento de um viés constante nos atuadoresdemado com magnitude de
4 x 10~*Nm nas trés rodas, o que correspond®)% do torque maximo que elas podem
produzir.

Outro problema que pode ocorrer € um erro de abertura dogipaln satélite. Com
isso, as rodas de reacdo podem nao estar posicionadas extgaobre 0s eixos principais
do satélite, 0 que gera erros na matriz de inércia. Considenam desvio de metade das
dimensbdes do satélite, a matriz de inércia passa a ser dada po

0,6083 —0,15 —0,15
J=| -0,15 10,6083 —0,0562 |. (4.5)
—0,15 —0,0562 0,15

Por fim, o sensor de estrela, por ser uma camera, quando dpqata 0 sol ndo retorna
medidas. Assim, em ambiente de simulagéo, o sol é posicmarearegido em que os angulos
de arfagem e de guinada se encontram no intefvalg°® 3° |.

Estas perturbacGes foram superestimadas para se simuleenano pior que o real,
a fim de se verificar os controladores com uma margem de seguraks Figuras 4.10,
4.11, 4.12 e 4.13 mostram a resposta temporal dos trés asfojetados, na presenca das
perturbagdes supracitadas.

A Figura 4.10 mostra que todos os controladores convergearspatitude de referéncia.
Esta figura também mostra que o controlador PD-empiricasapta a resposta mais rapida
para o angulo de guinada, enquanto o tipo-PD apresenta aapaia para os demais angu-
los. Ela também mostra que o controlador tipo-PID apresemésposta mais lenta, como
verificado na simulacao anterior.

Por sua vez, a Figura 4.11 mostra que ambos os controladdnestos convergem para
a atitude requerida sem influéncia significativa das peagies. Porém, o PD-empirico
apresenta grande influéncia destas perturbacoes, ptimeipz das do tipo viés constante,
e apresenta erro constante em regime permanente. No casgulo ée rolagem, este erro
€ maior que o permitido para a missao.

A Figura 4.12 mostra a resposta transitoria da velocidagalane, como na simulacdo
anterior, o controlador PD-empirico apresenta maioresspie velocidade, o que poderia
comprometer a resposta do sistema caso rodas de reacao camresiealores de momento
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Figura 4.10: Resposta transiente dos angulos do controRidesmpirico, do tipo-PD ro-
busto e do tipo-PID robusto na presenca de perturbacdes.
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Figura 4.11: Resposta em regime permanente dos angulos ttolador PD-empirico, do
tipo-PD robusto e do tipo-PID robusto na presenca de pertors.

maximo sejam utilizadas.

Por fim, a Figura 4.13 mostra a resposta em regime permanamnelatidade angular
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Figura 4.12: Resposta transiente da velocidade angulamdméador PD-empirico, do tipo-
PD robusto e do tipo-PID robusto na presenca de perturbacdes

Velocidade Angular x Tempo

0

£

[

[)]

8

< -0.1 L L ! L ‘
1500 1600 1700 1800 1900 2000

)

S

(1]

e

©

£

>

o _01 1 1 1 1 J
1500 1600 1700 1800 1900 2000

0
S
Q
[o))
<
QO: _05 1 1 1 1 J
1500 1600 1700 1800 1900 2000
Tempo (s)
| Tipo-PID Tipo-PD PD—empl’rico|

Figura 4.13: Resposta em regime permanente da velocidadgaankp controlador PD-
empirico, do tipo-PD robusto e do tipo-PID robusto na preaate perturbacdes.

para os trés controladores. Ela mostra que, apesar de oleolar PD-empirico apresentar
0 maior erro de atitude, o de velocidade foi 0 menor dentesdgis controladores, como nha
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simulacao anterior.

A poténcia consumida pelos atuadores também deve seratalisla pode ser calculada
com base em dados experimentais com as rodas. O fabricanéedéaabelas com testes e,
durante as simulacdes, a poténcia consumida foi calculada@io da interpolacdo destes
dados. Para esta ultima simulagéo, a poténcia média cotswem regime permanente
por todas as trés rodas foi de cerca)dé/W para o PD-empirica), 43W para o tipo-PD e
0, 39W para o controlador tipo-PID. Além disso, 0 maximo de pononsumida pelos trés
controladores foi de, 836W, 0, 738W e 0, 678W, respectivamente. Considerando a poténcia
diaria média d&W para todo o satélite, estes valores sdo razoaveis, umaigeste sistema
somente sera ligado nos momentos em que se desejar bateddéadtia resolucao.

Resumidamente, o PD-empirico apresentou o menor erro deidadie, porém foi o
mais afetado pelas perturbacoes.

O tipo-PID apresentou a resposta mais lenta dentre os tahwres simulados. Porém
foi pouco afetado pelas perturbagdes e apresentou 0 memsuwroo de poténcia.

O tipo-PD apresentou ndo a resposta mais rapida, mas un@stasm@nsitoria similar
a do PD-empirico, e foi pouco afetado pelas perturbacfesidemadas. Ele, também, foi
capaz de cumprir 0s requisitos da missdo com consumo decpmilar e com tempo de
assentamento muito menor que o tipo-PID.

Para esta miss&o, o Unico requisito € o erro angular mendr, §ueOutra missao similar
€ a do microssatélite RISING-2 [6] com erro angular maxima) dé e erro e velocidade
menor qud), 02°/s, porém ainda néo foi langado. Outro microssatélite coss&a similar é
0 KITSAT-3 [5], com requisitos de erro angular menor qug’® e erro de velocidade angular
menor quel, 016°/s. Este satélite foi langcado em 1999 e seguiu 0s requiséamnidsdo
batendo fotos multi-espectrais de alta qualidade da dopetérrestre.

O microssatélite Alsat-1 [45] foi lancado em 2002 com os istps de missao de erro
angular menor qug® para rolagem e arfagem e menor qué° para o angulo de guinada.
Os erros de velocidade deveriam ser menores(fjtiex 10~%) °/s. Porém, durante o voo,
ele foi capaz de atingir erros angulares menores (gade (rolagem),0, 15° (arfagem) e
0,14° (guinada) e erros de velocidade angular menores(gu# x 10~3) °/s (rolagem),
(0,15 x 1073) °/s (arfagem) €1, 5 x 1073) °/s (guinada).

Outra misséao similar é a do microssatélite REIMEI [4], lar@gach 2005. Os requisitos
de missdo sdo erros menores qQue® e 0, 03°/s, porém conseguiu atingir erros menores que
0,2° e0,004°/s.

Todas essas missdes apresentam limite maximo para a \aledhgular. Os controla-
dores robustos apresentados ndo sdo capazes de cumwirezgssitos, quando aplicados
ao UYS-1. Assim, como a camera que tirara fotos da supetéaiestre ainda nao foi de-
finida, o UYS-1 ainda ndo possui o requisito de erro de vetm@dangular. Porém, quando
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quando ela for especificada, sera possivel definir qual oanetintrolador a ser usado, o
PD-empirico, o tipo-PD ou ambos, em diferentes momentosde v

4.4 CONTROLE SUBATUADO

Considere a situacdo em que ocorre a falha total de uma dasdedaacdo do UYS-1.
Neste caso, os controladores supracitados nao seréo sajgazentrolar a atitude do satélite,
sendo necessario o uso de outra abordagem. Assim, conegleomtroladores mostrados
na se¢do 3.3.3 e 0s seguintes parametros de simulagédiag(0, 1521;0, 1521;0, 0375),

a; = 0,04, ap = 0,04, k = 0,4, ¢ = 1,2, K = diag(10, 10,0), kp = 0,5, taxa de
amostragemi\t = 0, 01s e torque maxima,; ,x = 0,002Nm. A condic¢do inicial utilizada
é(q,w) = (0,2236;0, 2236; 0, 2236; 0, 9220; 0; 0; 0).

Primeira Simulacéo

Para uma primeira simulacdo, considere as equacfes (83339), (3.50) e (3.49) e
nenhuma perturbacdo. As Figuras 4.14 e 4.15 mostram a tagposporal do quatérnio
para ambos os controladores (referéncia égm= 0 e CNBQ).
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Figura 4.14: Resposta temporal da parte vetorial do quatgrara a primeira simulacao.

A Figura 4.14 mostra que os controladores apresentam o3ega&ny; e ¢, para estabi-
lizar g3. Também é possivel perceber que o CNBQ estabiliza mais rap&lo gontrolador
de referéncia de Horri e Palmer [23]. Por sua vez, a Figufadhdstra que o CNBQ levou
cerca des0s para estabilizar, enquanto o controlador de referénaialleerca da 05s.
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Figura 4.15: Resposta temporalgle para a primeira simulacao.

Segunda Simulagao

Em um satélite real, porém, as leituras dos sensores sasasidha saturacdes de mo-
mento dos atuadores e torques externos. Considere os dadessiw de estrela do UYS-
1 produzindo sinais ruidosos, filtrados pelo FKE projetadme atuacao limitada pelas
caracteristicas das rodas de reacdo escolhidas. Congatet®m, um torque externo se-
noidal com periodd@” = 6000s (correspondente ao periodo orbital do UYS-1) e amplitude
A = 5x10""Nm (valor aproximado de torques externos sem superestasaconsiderando
o dipolo magnético residual dado pi01Am?). Este torque pode gerar velocidade angular
indesejada no eixo sem atuacao, assim, as equacoes aslizah esta simulacao sao (2.28),
(2.18), (3.50) e (3.49). Os resultados sdo mostrados nasdsig.16, 4.17 e 4.18.

A Figura 4.16 mostra que o sistema apresenta oscilacoeswssatuados e que o CNBQ
apresenta menor tempo de assentamento. Esta verificacds failade ser verificada pela
analise da resposta do eixo sem atuacéao dirgja A resposta em regime permanente da
Figura 4.17 mostra que as oscilagdes do CNBQ sao um pouco smgiseeas do controlador
de referéncia, par@ e ¢». \Verifica-se, também, que este erro aumenta e diminui segand
periodicidade da perturbacao aplicada. Isto sugere aljlodste de um estudo da maxima
perturbacao suportada até a perda da controlabilidadeéldesao que néo é realizado nesta
dissertacéo.

A Figura 4.18 mostra que o tempo de assentamento para 0 CNBQ eraede30s,
enquanto o do controlador de referéncia é de cerd@®& como no caso sem ruidos, o que
corresponde a uma melhora de cerca4ig.
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Figura 4.16: Resposta transitoria da parte vetorial do quiatépara a segunda simulacéo.
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Figura 4.17: Resposta em regime permanente da parte vetoriglatérnio, para a segunda
simulagéo.

CNBQ

Terceira Simulacao

Estes resultados mostram que, como o controlador de refar@€mm caso particular do
CNBQ comkp = 0, uma combinagcéo adequada destes dois controladores podsasia
para reduzir o tempo de assentamento sem aumentar o errg@iene igermanente. Consi-
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Figura 4.18: Resposta transitoriagle para a segunda simulacao.

dere, entdo, um controlador (aqui chamado de hibrido, pgisrttle do estado do sistema)
com ganhdkp(t) variante no tempo e valor inicial, (0) = 0,5. Quandg1 — ¢4| < 0.0001,

0 sistema passa de um estado de convergéncia, para um estaelgirme permanente. As-
sim, esse ganho é alterado pafdat) = 0. Ou seja, considerandf) o primeiro instante em
que|l — g4| < 0.0001,

kp(t) = { 0,5, t<T,0, t>T.. (4.6)

As Figuras 4.19 e 4.20 mostram uma terceira simulacdo, caneamas caracteristicas
da segunda simulacao, porém com a adicdo deste terceiroleolatr hibrido.

A Figura 4.19 mostra que o controlador hibrido manteve gaiaiente a mesma resposta
do CNBQ, porém levemente diferentes. Esta diferenca se deveuans aplicados que,
por serem aleatorios, sdo diferentes a cada simulacdomPoo&no o ganho € mesmo, o
tempo de assentamento destes dois controlaodres € pratiammmesmo, o qual € menor
gue o do controlador de Horri e Palmer. Por sua vez, a Fig@tamostra que a resposta do
controlador hibrido em regime permanente é similar a darolator de referéncia.

Esta terceira simulacdo mostra que é possivel realizar ombinacao dos dois contro-
ladores (referéncia e CNBQ) para se obter uma resposta rapgidpequeno erro em regime
permanente. Porém, ao se fazer esta combinacéo, tornaessaga a prova de estabilidade
do sistema hibrido, o que é deixado como sugestéo de tratodilio.
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Figura 4.19: Resposta transitoriagle para a terceira simulacéo.
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Figura 4.20: Resposta em regime permanentg deara a terceira simulagao.
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5 CONCLUSOES

O UYS-1 é o primeiro nanossatélite universitario ucranjangual esta sendo projetado
por um consércio de instituicbes ucranianas e pela Unidade de Brasilia. Este satélite
possui dois SDCAs, um de baixo custo (SDCABC) e um de alta pre(HaGAAP). Este
trabalho mostra o projeto do SDCAAP.

Para obter uma resposta de alta precisdo, foram comparaekrokidos sensores de
estrela comerciais, bem como rodas de reagao comerciais.

Para a etapa de determinacéo de atitude, um FKE foi projetaiimulado. Os resul-
tados mostraram que ele reduz significativamente o erroitlel@t com relacdo a atitude
de referéncia, quando comparado a um sistema em que a deieémié feita por meio de
medicdes diretas do sensor.

Considerando a situacao em que as perturbacdes e falhasaruenosao despreziveis,
um controlador do tipo PD classico foi empiricamente afstaitilizando, em simulacéo,
os dados fornecidos pelos fabricantes do sensor e dos edsaszolhidos.

Para a situacdo em que as perturbacdes externas séo siigagicéoi proposta uma
forma de escolha, por meio do algoritmo RS, dos parametrizadios pelos problemas de
DML no ajuste dos ganhos dos controladores tipo-PD e umRijb-

Os sistemas com os trés diferentes controladores foramalosisob as hipdéteses de
acao de torques externos, vieses nas rodas de reacao, etontégem e falta de medicdes
quando o sensor aponta para o sol. Os resultados mostrasaoncgmtrolador PD-empirico
foi mais afetado pelas perturbacdes que os controladdrastas. Também mostraram que o
tipo-PID apresentou 0 maior tempo de assentamento e umastasgm regime permanente
semelhante a do tipo-PD. Porém, apesar de menos sensipeidurbacoes, os erros de ve-
locidade dos controladores robustos foram consideraveémeaiores que os do controlador
PD-empirico.

Como a camera que batera fotos da superficie terrestre aodairespecificada para o
UYS-1, ndo se pode definir a restricdo de erro de velocidaakesam, o controlador que sera
utilizado. Porém foram apresentadas diferentes opcoesnttadores a serem testados em
um futuro prototipo do satélite.

Além destes controladores, para o caso de falha total de sratdadores, foi proposta
lei de controle, a partir da generalizacdo de um dos coulvods apresentado por Horri
e Palmer [23], utilizado como referéncia para simulagdeste Eontrolador de referéncia
foi apresentado recentemente na literatura (2012) e, degumutor, apresenta uma lei de
controle de velocidade que pode ser alterada, consistimdane potencial para futuras me-
Ihorias. Assim, foi escolhido para ser utilizado nestedHad.
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O controlador proposto mostrou respostas mais rapidasratpeso projetista uma maior
flexibilidade no projeto do controlador do sistema subatuada vez que ele adiciona um
termo a lei de controle apresentada por Horri e Palmer [23].

Sugestodes de trabalhos futuros incluem:

e Realizar testes dos algoritmos propostos em um prototipatedtes;

e Estudar a influéncia do uso de girdbmetros no erro de veloeidadular;

e Estudar outros algoritmos de determinacao de atitude;

e Estudar outras leis de controle de velocidade com o codolaroposto CNBQ;

e Realizar analises de estabilidade de um controlador hipad® o sistema subatuado;

e Realizar operagdes conjuntas dos dois sistemas (SDCAAP e SDCAB@)a etapa
de descarregamento das rodas de reacao;

e Estudar formas de controle do sistema subatuado, as qu@smtos dois sistemas, e
comparar os resultados com o controlador proposto;

e Realizar andlises para verificar qual a amplitude de pertéhaaxima suportada
pelos controladores do sistema subatuado.
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A. ANALISE DE ESTABILIDADE DO CONTROLADOR CNBQ

Este anexo apresenta a prova de estabilidade do contrgemfmosto CNBQ. Para isso,
sdo apresentadas as equacdes de malha fechada do sisttmladoe a analise de estabi-
lidade por Lyapunov.

A.1 EQUACOES DE MALHA FECHADA

Antes de analisar a estabilidade do controlador CNBQ, as égqaafeste controlador
(3.48) séo substituidas nas equacdes do modelo cinemitiplificado (3.39), constituindo
o sistema de malha fechada, dado por

. 1 99
1 = B (k (9295 — q1q4) + q%T?’q% (92q4 + q1q3) +
gkpgs
+ — 5 (14 — CI2Q3)) (A.1)
2(qi +¢3)
. 1 gq
QP = 5 ( k(q1q3 + q2q4) + 21 g (qu;), — (1qa) +
9kpas
tor 5 (0193 + Gata ) (A.2)
2 (Ch + q
. 1 9 9 1
s = Qk (Ch + QQ) - ngDQB- (A.3)

Considere, também, a variavel

(1) =qi () + 43 () (A.4)

e a sua derivada temporal

Hq = 2q1¢1 + 2q2qo,
1
Hy, = —kqH, +gq§ + §9kDQ3C]4-
(A.5)
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A.2 ESTABILIDADE POR LYAPUNQV

Para provar a estabilidade do sistema em malha fechadagemna analise de estabili-
dade de Lyapunov. A Figuta.1 ilustra o conceito de energia utilizado para se reabséa
andlise.

Figura A.1: Analise de estabilidade de Lyapunov.

Esta figura mostra um sistema com dois estadasz, e uma funcdo energid(xy, z5).
O sistema entra em equilibrio quandp— 0 e x5 — 0, a funcdo energi& > 0 se anula
apenas no ponto de equilibrio e possui deriviida 0. Desta forma, a energia decresce e 0
sistema converge para o ponto de equilibrio.

A grande dificuldade desta analise é a determinacdo da fiergigia, por ndo existir
uma forma definida dela. Para o caso do CNBQ, considere a fueddmgunov

1 2
V@w) = 2(¢"qg+(1-0))+ 5w -w) (w-w)+ (2—) +
q
+2kpgsqs + |kp| 43 (A.6)
1 2
= 4(1—q4)+§(w—wd)T(w—wd)—|—(é—i) +
+2kpqsqa + [kp| g3 (A.7)

A equacdo (A.6) é utilizada para melhor visualizar o ponteaiglibrio em qué’” — 0,
enquanto que a equacao (A.7) é utilizada para os calculd’s de

Figura disponivel em:  http://www.math24.net/methodyafeunov-functions.html (acessado em
06/05/2013)
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Perceba que, comqy| < 1 e sign(kp) = sign(qs) sign(qs) (equacéo (3.44))y > 0.
Além disso,VV — 0 somente quande — wy, 13—3; — 0,93 — 0eqy — 1, 0 que implica
emq¢g — 0, ¢ — 0ewy; — 0 (de acordo com a equacao (3.48)) e, assim;— 0.
Resumidamentd; — 0 somente quand@y, g2, gs, ¢4, w1, wa,ws) — (0,0,0,1,0,0,0).

Para provar a estabilidade, a derivada temporal destadungada por

: _ 1 o 2 wH, — gsH . .
Vo= 4(—ga) + =2 (w —wa)" (@ — ) + 2 [ BEBT0) 4ok (gygs + gsda) +
2 H, H?
+2 |kp| q34s,
2 2 4 3
: 995 2kqzqs 2995  gkpgsq
V = =2kH,+ gkpgs — F;’ + ng S H33 — ?_[33 S 9kpqsqs +
q q q q
1
+hpgskHy — Sgkpds — g lkplg; +
+ (w —wq)" (-I'wx (Iw+h)— K (w-—w,y)), (A.8)

ondeK = diag(K;, K5,0), K1 > 0e K, > 0.
Sob a condi¢cdo de momento angular total nulo (3.35), a dkxidal” pode ser simplifi-
cada para
V=V+Va+Vs+V,

onde

29q5  gkpgigs 1

Vv, = - — —gk}q3
2 2
: 995 | 2kq3qs
‘/YQ - - + 9
Hg Hq2
Vs = —2/€Hq + gkpqs — gkpqsqs + kDQB»qu -9 ’kD| qg?
Vi = —(w-—wy) K (w—w,).

Comok > 0, g > 0 ekpgsqs > 0 (equacdo (3.44)); < 0.

. . N 2 2 2 -
Considere a restricép > 2k. Como2k > 2kqs e —25 < 0, 28 > 2’33—32% e, entdo,
. q q q
Vo <0.

. - 2k - -
Agora considere a restrigéiby| < y Multiplicando ambos os lados péf, e rearran-
jando os termos, esta restricao se torna

|k:D‘Hq (/{3 + g) — 2]{?Hq S 0.
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Somando e subtraindo o termfkp|q3, a desigualdade se torna

\kp|kH, + glkp|H, + glkplg; — 2kH, — g |kp| g3 < 0. (A.9)

Comolgs| < 1, kpgskH, < |kplkH,, glkp||gs| < glkp| €q3 + H, = 1 — ¢, a desigual-
dade (A.9) se torna

kpaskHy + glkp||as| (1 — qf) — 2kH, — glkp| @3 < 0.
Como|qs| < 1, glkpllaslai < glkpllas|qa,
kpgskH, + gkpqs — gkpqsqs — 2kH, — g|kp| g3 < 0.

Assim,V; < 0.

Por fim,V, < 0, poisK; > 0, K, > 0 eV} é um termo quadratico. Entdg, < 0. Como
V pode ser nulo, o Principio de LaSalle, proposto em [46], sedetilizado para se provar a
estabilidade do sistema. Este teorema € aqui traduzidaiadef47]. A demonstracéo deste
teorema pode ser encontrada em [46] e em [47]. Para issadeomnsim sistema autbnomo
descrito por

ondef : D — R™ é um mapeamento localmente Lipschitz de um domihia R" emR".

Teorema A.2.1. (Principio de Invariancia de LaSall&gjal2? € D um conjunto compacto
positivo invariante com respeito ao sisteal0). Sejal’ : D — R uma funcao continua-
mente diferenciavel tal qué(z) < 0 em{. SejaF o conjunto de todos os pontos éem
queV (z) = 0. Sejal o maior conjunto invariante ey. Entdo toda soluc&o iniciada em
(2 se aproxima dé/ quandot — oo. [ |

Assim, torna-se necessario analisar os pontos emique 0. Consideranda =
(Hq, q3, G4, g—i) Vi — 0 para as seguintes trés configuracées:

e a; — (1,0,0,0),
o as — (0,0,1,0),

e as — (0,0,—1,0).
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Por sua vez}, — 0 para as trés configuracbes Porém,l; — 0 somente para 0s
pontos de equilibria; e as. Paraa, Vi — —2k e, comok > 0, V5 ndo tende a zero. Por
fim, V; — 0 somente quand® — w,.

Assim,V < 0eV — 0 quandoH, — 0, w — wy, B 0,g5 = 0eq — 1.
Além disso, de acordo com a equacéo (3.48), quando o sistenvarge para uma destas
configuracdesy; — 0 ew — 0. De acordo com o Principio de LaSalle (Teorema A.2.1), 0
sistema pode convergir para o ponto de equilibrio gpm» —1 ao invés de;, — 1 (ponto
em quel/ — 0). Porém, ambas as configuragBes correspondem a mesma atitqde

conclui a prova da estabilidade.
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