Céssio Murakami
Gabriel Barbosa Paganini
Henrique Kuhlmann

Jo3do Otavio Tanaka de Oliveira

PME3380 - Modelagem de Sistemas Dinamicos
Proposta de trabalho TO0

S3o Paulo, Brasil

2020



1 Introducao ao problema

Nos dias atuais, a vida dos seres humanos é muito dependente dos meios de teleco-
municacao e, principalmente, da internet. Para que toda a infraestrutura de comunicacao
mundial opere nominalmente, é fundamental o papel dos satélites artificiais. Intimeros
servicos, considerados casuais para boa parte da populacao brasileira, s6 sao possivel

gragas a eles, como o GPS, internet, chamadas telefonicas, televisao, entre outros.

Entretanto, a fim de possibilitar que os satélites funcionem perfeitamente, é essencial
que eles estejam orientados na atitude correta, ou seja, que eles apontem para o local exigido
(SHRIVASTAVA; MODI, 1983). Por exemplo, para que um satélite telescopio obtenha
uma imagem com precisao, é necessario que ele observe o mesmo local do céu noturno
ao passar em determinado ponto de sua orbita. Outro exemplo é descrito em "Manobras
orbitais de satelites artificiais lunares com aplica¢ao de propulsao continua'(GONCALVES,
2013), mostrando a aplicagao de satélites em dérbitas lunares. Logo, é necessario um rigido

e preciso sistema de controle da atitude e rotacao do satélite.

Em adic¢ao, como descrito em "Estabilidade do movimento rotacional de satélites
artificiais"(CABETTE, 2006), vérios sao os fatores que influenciam na atitude dos dngulos
do satélite, como o torque do gradiente da gravidade sobre o corpo. Entretanto, é possivel
separar os movimentos de translacao e rotagao do satélite e trata-los como movimentos
totalmente independentes. Logo, este trabalho terd como objetivo a modelagem da esta-
bilizacao rotacional de um satélite em torno de um ponto definido por angulos de Fuler
(HENDERSON, 1977) por meio da aplicagdo de pequenos torques em relagdo ao eixos

principais de inércia (figura 1), desprezando-se os efeitos da translagao e de forcas externas.

Figura 1 — Satélite brasileiro 'CBERS 4’ com os eixos principais de inércia evidenciados.
Fonte: (INPE, 2020)



2 Modelo dinamico

Aplicando o teorema do momento da quantidade de movimento (GOLDSTEIN;
POOLE; SAFKO, 2001) e considerando o centro de massa do satélite como polo, o seguinte
sistema de equagoes diferenciais é obtido para a evolugao temporal das componentes do

vetor rotagao instantanea na base do eixo movel.

L, = (I, — I)wyw,
Iwy, = (1, — I;)wsw, (2.1)
L, = (I, — I))wywy

O conjunto de angulos de Euler escolhido é o relativo a uma rotagao Z - X - Z’

representada na figura abaixo:

Figura 2 — Angulos de Euler. Fonte: (Autores)

As matrizes de rotacao correspondentes a cada passo das mudancas de base podem

ser obtidas a partir da matriz dos cossenos diretores referentes a tal transformacao

e Precessao (¢¥): Oxyz = Oz

21 IAil jil f(gl I cos  sinyp 0 I
nl=11-5 J-j K-n||J|=]|-siny cosy 0|]|J (2.2)
ey Iky Jky K ky||K 0 0 1| |[K



Capitulo 2. Modelo dinamico 3

o Nutacao (0): Ouyyrzs = Osoyozo

%2 %1 . 52 51 : 52 kl . %2 ’il 1 0 0 il
Jo| = |ir-Jo Jieje Ki-Ja| [Ji| = |0 cos® sinf| |j (2.3)
12’2 %1 . 1232 51 . I%Q k?l . IACQ ]271 0 —sinf cosb 1231

e Rotagao propria (¢): Ouyysze = Ougyszs

53 %2 : %3 52 : %3 ]%2 : gg %2 cos sin 2 0 %2
Ja| = lia-js Je-js ka-Js| |J2| = |—sing cosp 0] | (2.4)
];73 52 . ]/{\73 52 . ];'3 7{}2 . ]%3 ]:/’2 0 0 1 1%2

Ao escrever o vetor rotagao instantanea em funcao dos angulos de Euler:

& = (1) sin 0 sin @ + 0 cos )iz + (¢ sin 0 cos p — 0 sin ©)J3 + (U cos 0+ P)ks  (2.5)

Substituindo os termos do vetor rotacao instantanea em funcao dos angulos de Euler
2.5 no sistema do teorema do momento da quantidade de movimento 2.1 e manipulando

algebricamente as expressoes obtidas:

- I, —1 . ; ) . 3
Y = sing (yz) <1/)cotg9 + gO) (sinfcosp — Osinp) + Hi + ...
I, sinf sinf (2.6)

I, —1 . ; . . ..
+ cosp < ‘ 7 x) (wcotgﬁ - szi@) (1 sinfsing + Ocosp) — plcotgh

Y

i} . I — 1.\ . . .
0 = —ppsind + cosy < Y 7 Z) (vsinfcosp — Osinp)(cosd + o) + - - -

(2.7)

I, —1 . . .
—sing < £ 7 z) (sin@sing + Ocosp)(pcost + @)

Y

~
|
~

z

(sinfcosp — Osing)(heotghcostd + peotgh) + - - -

(sinfsing + Ocosp) (Yeotgheoshd + peotgh) + - - -

(2.8)

+ (Iw _ Iy) (sinbsing + Ocosp) (Psinfeosp — fsing) + - - -

+ fcotghcoshd — Opcotgh + 0sind



3 Linearizacao

Para a andlise do sistema de equagoes (2.6), (2.7) e (2.8) dos angulos de Euler do
problema em questao, faremos a lineariza¢cdo do mesmo em torno de um ponto genérico.
Com base no programa open source Mathematica, encontraram-se as equagoes linearizadas
de 9, 6 e ¢ em torno do ponto P = (1, 10, 6, fo, po, ¢0). O cédigo utilizado para tanto

pode ser encontrado no apéndice.

Dessa maneira, o modelo dindmico linearizado a partir do vetor de estados definido

é da seguinte forma:

() — o
o o
?@) = A bt) — b (3.1)
o) ©(t) — o

[A(t) — o

Os coeficientes da matriz constante A sao obtidos pelas derivadas parciais das
equagoes (2.6), (2.7) e (2.6) em torno no ponto P, cujos valores sdo representados na

equagao (3.2):

op Y A A o 9]
o ap 00 98 O Op
o0 90 00 90 096 06
96 ob 00 o0 Oy 9p (3:2)
op 0y 0y 0 O O
oY o 90 96 Op 0

L 4P

Através do codigo desenvolvido em Mathematica, é possivel calcular a matriz (3.2)
e demonstrar que, para a linearizacao em torno de um ponto genérico, seus elementos sao

nao nulos. Em concluséo, o sistema (3.1) é linear e de sexta ordem.

Nos proximos passos, serao estudados as respostas dinamicas do sistemas a pertur-
bagoes, além de maneiras de controlar o sistema em torno dos pontos iniciais por meio de
atuadores externos, como absorvedores dinamicos ou impulsos instantaneos de gases frios

por bocais.



3 ¢3=D

Apéndice A - Codigo de linearizacao

thetadoispontos=d B Sin[a]+Cos[b] k1(d Sin[a] Cos[b]—A Sin[b]) (d Cos[a]+B)
—Sin[b] k2 (d Sin[a] Sin[b]+ A Cos[b])(d Cos[a]+B);
al=D[thetadoispontos ,a]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
a2=D[thetadoispontos ,b]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
a3=D[thetadoispontos ,c]/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
a4=D[thetadoispontos ,A]/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
[ 1/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
[ 1/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};

ab=D|[thetadoispontos ,B
ab=D|[thetadoispontos ,d

psidoispontos=Sin[b] k1l (d Cot[a]+B/Sin[a]) (d Sin[a] Cos[b]—A Sin[b])+A B/
Sin [a]+k2 Cos[b] (d Cot[a]+B/Sin[a]) (d Sin[a] Sin[b]+A Cos[b])—d A Cot[a
I
bl=D[psidoispontos ,a]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
/.{a—=>a0 ,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
b3=D[psidoispontos ,c]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};

a
b2D{psidoispontos b}
[ c]
b4=D[psidoispontos ,A]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
[ ]
[ d]

; b5=D[psidoispontos ,B]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};

b6=D[psidoispontos ,d]/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
phidoispontos=Sin [b]kl (d Sin[a] Cos[b]—A Sin[b])(d Cot[a] Cos[a]+B Cot[a
])—Cos[b] k2 (d Sin[a] Sin[b]+ A Cos[b])(d Cot[a] Cos[a]+B Cot[a])+k3(d
Sin[a] Sin[b]4+A Cos[b])(d Sin[a] Cos[b]—A Sin[b])+d A Cot[a] Cos[a]—A B
Cot[a]+d A Sin[a];
cl=D[phidoispontos ,a]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
c¢2=D[phidoispontos ,b]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
c]/.{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0 };

[ ]

[ ]

[phidoispontos ,c]

cd=D] 1/.-{a—a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
[ ]
[ d]

phidoispontos ,A
c¢5=D[phidoispontos ,B]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};
c6=D[phidoispontos ,d]/.{a—>a0,b—>b0,c—>c0,d—>d0,A—>A0,B—>B0};

theta=al (a—a0)+a2 (b—b0)+a3 (c—c0)+ad (A—A0)+ab (B-B0)+a6 (d—d0) ;

9 Simplify [theta]

psi=bl (a—a0)+b2 (b—b0)+b3 (c—c0)+b4 (A—A0)+b5 (B-B0)+b6 (d—d0) ;
Simplify [ psi |

phi=cl (a—a0)+c2 (b—b0)+c3 (c—c0)+c4 (A—A0)+c5 (B-B0)+c6 (d—d0) ;
Simplify [ phi]
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