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INTRODUGCAO

AO PROBLEMA

e Atualmente, a maioria  das
telecomunicacoes dependem dos
satélites artificiais;

e  Outros servicos essenciais tambem
dependem deles para funcionar,
como o sistema de posicionamento
global (GPS) ou o monitoramento
terrestre;

Fontes: NASA (2019) e INPE (2019)




Fontes: INPE (2014) e NASA (1999)

OBJETIVOS

Entretanto, para que o satélite faca a
captura ou transmissao perfeita da
sua informacdo, é necessario o
dominio sobre sua movimentagao;
Logo, deseja-se modelar um satélite
atuado por rodas de reacao
estudando sua cinematica a partir
dos angulos de Euler.
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METODOLOGIA

CINEMATICA

Angulos de Euler.
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MODELO
Fisico

Satélite;
Rodas de reagao.
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ANALISES

Pardmetros numericos;
Estabilidade;
Respostas do sistema.

A =]

MODELO
MATEMATICO

Sistema nao linear;
Sistema linear.

CONCLUSAO

Consideracoes finais;
Proximos passos.




Fonte: NASA (2017)




MODELO SATELITE

Teorema do momento da quantidade de movimento:
r .
M, = L, — (I — Iy)wsw,

Momentos externos: Ax My M:

F - AUTORES ( ) . . ~
one 207 Advindos exclusivamente das rodas de reacdo.




MODELO RODAS DE REACAO

e Serao acopladas rodas de reacao nos eixos X, Ye Z

e  Serdo aplicadas entradas de torque T, T, T. .

Teorema do momento da quantidade de

movimento:
Fonte: SciELO
Jwg + by =Ty —Jwyw, — hyw, = Tyy Jwyw, + how, =T,
Jwzw, + hyw, = Ty, Juy, + /iy =T, —Jwew, — hw, =Ty
— Jwawy — hawy = Ty, Jwgwy + hyw, = T, Ju, +h, =T,

Roda de reagao em X RodadereagaoemY Roda de reagao em Z




Fonte: NASA (2017)




Angulos de Euler

¢ R

 Z
Z

V3
Y2

Fonte: Autores (2021)

o Precessao (¥):

« Nutacao (0):

« Rotacgao prépria (p):

| sin Y 0
—sinY cosv 0
0 0 1

cos 1

j | 0 0
0 cosb

0 —sinf cos 0_

sin 0

cos p  Sin @ 0|

—siny cosp 0

0 0 1




Vetor rotacdo instantdnea em
funcdo dos angulos de Euler

e \Vetor rotacioinstantneas @ =v¢ K +07, + ¢ ks

e [Escrevendo o vetor rotacao instantanea utilizando os versores do sistema de
coordenadas ligado ao satélite:

(

wy = sin 0 sin @ + 0 cos ¢

<wy=¢sin0008go—9sing0

\wz=¢6089+9b

13
B
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MODELO NAO LINEAR

Sistema diferencial nao linear completo

R PR Lyw, = (Iy — L)wyw; + hyw. — hewy — T,
Loty = ALy — L Jougtery — Pty + Pisie — &5,
& — L, = (Iy — L)wywy, + hgwy — hyo, — T,
% he = —J (QI‘—I) wyws — Ehyws + Lhowy + (1 + )T,
Xl;t% hy =—-J (Lz;y—ll) Wy + }]hxwz J{,hzww +(1+ é)Ty
Referencial inercial
f Referencial fixo no satélite | hz —_J ( IzI_ZIy) 0ighly }] hxwy 4 I_JZ hwa + (1 2 I_Jz )Tz

Fonte: Autores (2021)




VETOR DE ESTADOS

. _ 19, e . . |
hy =—J [(Iyl Iz) <¢ Sln?cos‘p + Y (¢ sinf cosp — O cosfsin p) —9<,bsincp)] T T

Jh,

_Jhy(¢cosg+¢)+ -

I,

II+J)

(1) sin  cos p — B sin @) -{-TI( ;

— 12 : ' . |
L [(Iz-f Iz) (w Smggsm(p + Y($sinfsin ¢ + 6 cos f cos p) +09'0cos99)] 4o
Yy

B s ho | :
+%(¢cos9+¢)—%(wsinesiwwcowHTy( y;rJ>
* y

Y

' - 2 i 2 i . . e
h,=—J [(Izl Iy> (1/) sin 2081n2g0+¢98in90082¢_628m299>] AT (IZ;J) L

Jhs
I.

Jh,

i (1 sin @sin ¢ + 0 cos )

(d}sinﬁcoscp—ésingo) +
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VETOR DE ESTADOS

- . )/ = . . . ; L = ks . , ; T, /si
¢:—¢0cot9+%+singp(%> (¢ sinf cosp — O sin ) (¢cot6+ ﬁ)‘*‘COS@(I Iy[ >(¢Sin9singo+9(:os<p) <¢Cot0+s—ii—6> —I_I<SSIII:1§)+

Ty cosw) bz ( %) ) hy ( %] ) . h. ¥ fsin 0
—== — = — - t0+ — I, — L)) | 5sin2p — ——- L|—
1, (sin9 I, JRRRGS sing) ‘% * i ey sing) "7 +IIIy ( ) R sin i sin 6

. . [ T : : T _ . . )
0 = —psinf + cos ¢ <%> (¢sinfcosp — Osin) (P cosb + @) + I—y(sincp) +%(sin<,0tancp) —singp (IZI—]Z) (¢ sinfsing — G cos ) (P cosf + @) + -
T y

Y T

f'sin 2¢

+% (¢00s9+ c,b) sinp — % (¢c089+ cp) sin p tan ¢ +Ih; [(Iy - I) (&sin&sin2¢+ ) — Iy(étanga)}

Yy x xzty

I _Iz h A i s T, TT " T, .. . L.
@:—sinap(y[—) (1/15in0cos<p—0s1n<p)(¢cot9cos€+<pcot9)—I—+—‘(cot6’sm<p)+[—y(cotecosw)+1/)9cot.0cost9—6’@cot0+1/)931n0+---

z Iz y
hy P S cos ¢ . h e S sin ¢ X
+Iy[z [(Iy — L) (¢sinf cos p) + L.(1) + ¢ cos H)M — I,(fsin go)] *?j.z |:([.z — L) (¢sin@sin p) + L (¢ + wcos&)m + I.(6 cos 4,::)] +e
B = UaY 55 v ; : ! Ls = \opss o i ; o - h. s -sin? -
—cosp | =7 (1 sin@sin @ + 0 cos ) (1 cot @ cos O + ¢ cot 0) + (1—) (1 sin@sin @ + 6 cos ) (1) sin O cos p — O sin p) +I I (I, - L) Esm2<p+ 0 = cos @ — I,(60 cot §)
Y 2 . xty S
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MODELO LINEAR

e Termos nao lineares no sistema de equacoes diferenciais;

e linearizacao em torno de um ponto de equilibrio;
e Mudanca de variaveis.
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MODELO LINEAR

e Sistema linear depende de parametros e pontos de operacao; i = Ax + Bu

e [Escopo da validade do modelo linearizado;

e Ponto de equilibrio. 7= 0%
] [ooo0o 1 0 o0 o0o0o0][xn| [o0 0 ] En
T 000 0 1 0 00 0] |z 0 0 0 -1 1 | @2
_ n 100000000
s 000 0 O 1 00 0] |3 0 0 0 " 61000000 oll®
Ty 0 0 0 agq ass agg 0 0 O Ty by by O Uy i 00100000 0 Ty
39'5 =10 0 0 asa ass asg 0 0 O 5| + | by bsy O Us i = 56 @0 10000 0 Ts
x‘e 0 0 0 ags ass age O O 0 | |xg ber be2 bez | |us " 00001000 ol
33.7 0 0 0 aps ays arg 0 0 O T7 b;; 0 O e 000001000 T7
Ty 0 0 0 aga ags agg 0 0 0 | |xg 0 bgy O L7 L 1 g
Zo] [0 0 0 ags ags O 0 0 0] |zg] [ O 0 bos | ES
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ESCOLHA DOS PARAMETROS

Codigo Scilab : resolucao numerica do sistema de equacoes;
Escolha de parametros de modo a simular um caso proximo da realidade;

Base dos dados:
o CBERS 4;

o Bendix Corporation.

e Parametros do satélite

Parametros da roda de reacao

Parametro | Médulo | Unidade
1, 9840,05 | kg - m?
o 9558,05 | kg -m?*
I 2520,89 | kg -m?

[ J
Myoda [kg] Meizo [kg] Troda [mm] Teizo [mm]
60,42 3,24 150,00 25,40
Parametro | Médulo | Unidade
J 0,68 kg -m

21



PONTO DE EQUILIBRIO

S
o . v =0 rad
e Definicao do ponto de equilibrio;
e Baseado em valores descritos na literatura: 0 =103 rad
o MARKLEY, F. ; CRASSIDIS, J. - Fundamentals of Spacecraft
S -3
Attitude Determination and Control < p=10"" rad
o  WERTZJ. - Spacecraft Attitude Determination and Control h_x — 10 kg.m2/3
T o 2
y =10 kg.m*/s
B e 2
\h. =10 kg.m?/s




VALORES NUMERICOS DO
SISTEMA LINEARIZADO

e  Substituicao nas matrizes A e B do sistema linearizado:

o Pardmetros numéricos; Tz = Ax + Bu
o Ponto de equilibrio.

0 0 0 1,00 0 0 0 0 0 0 0 0

00 0 0 1,00 0 00 0 0 0 0

00 0 0 0 1,00 00 0 0 0 0

00 0 —1,05 1,05 ~1,05 0 0 0 ~1,02-107* —1,05- 107} 0
A=10 0 0 1,05-10° —1,05-10"% 1,05-10® 0 0 0 B=11,02-107"  1,05-1077 0

0 0.0 1,05 ~1,05 1,05 00 0 1,02-107*  1,05-107' —3,97-10*

00 0 —6,90-107* —6,91-10"7 —6,91-107* 0 0 0 1,00 0 0

06 0 ZI-* 2.1 7,11-10* 0 8§ D 0 1,00 0

0 0 0 —2,69-107¢ 2,70-107 0 0 0 0 9 0 1,00

23
B



ANALISE DE ESTABILIDADE

e Fstabilidade avaliada em torno do ponto de linearizacao;

e Polinbmio caracteristico P(s) de nono grau;

*  Polos dosistema \ P(s)=5"+1,016-107%- 5% + 4,146 - 107°% . 57
e  (Critério de Routh-Hurwitz; N ’ ’

e Sistema marginalmente estavel.

Componente real | Componente imaginaria | Multiplicidade Estabilidade
—5,081 10" 2,036 -107° 1 Estavel
—5,081-107" —2,036 - 1073 1 Estavel
—9,407 -107 '8 0 1 Estavel

0 0 6 Marginalmente estavel

24



MATRIZ DE TRANSICAO

e Simulacdo numeérica via matriz de transicao; x; = Px;1 +T'Bu;y

e Resultados semelhantes aos outros metodos. y; = Cay;
[ 1,00 0 0 1,00 5,23-10° —5,23-107° 0 0 0 7
0 1,00 0 5,23-10~1  1,00-10"2  5,23-10"11 0 0 0
0 0 1,00 5,23-107° —5,25-10"5 1,01-10"2 0 0 0
) ) 0 0 0 9,90- 107! 1,05-1072  —1,05-1072 0 0 0
N-1 AA O(AL) = 0 0 0  1,05-10°8 1,00 1,05-10~% 0 0 0
(I)(At) ~ 0 0 0 1,05-10"2 —1,05-10"2 1,01 0 0 0
Z' 0 0 0 —6,90-1076 —6,74-1079 —6,91-10-%6 1,00 0 0
1=0 : 0 0 0 7,11-1076  —7,11-10~6  7,11-10~6 0 1,00 0
| 0 0 0 —2,68-10"%  2,70-107%  1,41-10"10 0 0 1,00
N— AlAtl C 0,01 0 0  4,98258-10=% 1,74-10=7 —1,74-10=7 0 0 0
F(At) % Z 0 0,0 0 1,74-10-3  5,00-10~%  1,74-10"13 0 0 0
) | 0 0 0,01 1,74-1077 —1.75-10"7  5,02-10"2 0 0 0
=0 0 0 0 9,95-1073 5,23-107°  —5,23-107° 0 0 0
['(At) = 0 0 0 5,23 .10~ 11 1,00-10-2  5,23-10711 0 0 0
0 0 0 5,23-107° —5,25-107%  1,00-10"2 0 0 0
0 0 0 —3,45-1078  —3,40-10"'' —3,46-10% 0,01 0 0
0 0 0 3.56-10"8 —3,56-10~8%  3,56-10"8 0 0,01 0
. 0 0 0 —1,34-1010 1,35-10~7 4,70-1013 0 0 0,01 |




RESPOSTAS DO SISTEMA

Y =0 rad
e (Comparar 0s modelos linearizado e nao linearizado; 0 =107 rad
e Trés tipos de entradas para o torque aplicado pelas rodas de reacao: 7= 10-3 rad
o  Degrau; |
o Impulso; hy =10 kg.m?/s
o  Senoidal. hy =10 kg.m?/s
° Condicoes iniciais: o ,
o Valores do ponto de equilibrio; | o =10 kg.m /s

Degrau Impulso Senoidal 26

Fonte: Autores (2021)




Precessao do satélite

N3o linearizado

=== Linearizado

ENTRADA TIPO DEGRAU

Y [rad]

T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
o 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1 12 13 14 15 16 17 18 19 2

Tempo [s]

Nutacao do satélite
0.004

N3o linearizado
0.0035 som=si—w—-— Linearizado

0.003 H

e Torque apresenta aumento subito de valor e
constancia apos o instante inicial de tempo;

0.0025

6 [rad]

0.002 4
0.0015 o

e foiutilizado um torque baixo de 12 Nm. TPRSRE e N S s S Ty

0.0005

o T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1 12 13 14 15 16 17 18 19 2

Tempo [s]

Rotacao propria do satélie

N3o linearizado

Linearizado

§ [rad]
|
|
|
1

054

o e T T T T T T T T T T T T T T T T
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1 12 13 14 15 16 17 18 19 2 27

Fonte: Autores (2021) Tempo [s]




ENTRADA TIPO IMPULSO

e [orque apresenta valores altos, mas por um curto
periodo de tempo;
e Foiutilizado um torque de 680 N.m por 0,02 s.

Precessao do satélite

o _—
Sy N3o linearizado
i - ——-~ Linearizado
24
=)
£ 34
E
-4 4
54
-6 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
] 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 b 5 1.2 13 14 15 186 1.7 18 19 2
Tempo [s]
Nutagao do satélite
0.01
N3o linearizado
----------- - Linearizado
0.008 4
0.006 4
=
e
@
0.004
0.002
o T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
[s] 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1 12 13 14 15 16 1.7 48 19 2
Tempo [s]
Rotacao propria do satélie
5
N3o linearizado
Linearizado
44
3
=)
b
S
2
N o S
o T T T T T T ] T T T T T T T T T T T T
[s] 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 11 12 13 14 15 186 17 18 19 2

Fonte: Autores (2021)

Tempo [s]

28



ENTRADA TIPO SENOIDAL

Torque de caracteristica oscilatoria de baixa
frequéncia desde o inicio da simulacao;
Amplitude de 12 N.m e frequéncia de 10 rad/s.

W [rad]

8 [rad]

§ [rad]

Fonte: Autores (2021)

Precessao do satelite

w—w——== Linearizado

N3o linearizado

.229




Fase (grau)

DOMINIO DA FREQUENCIA

e Paratornar possivel a analise do sistema sob uma perturbacao periodica, elaboraram-se diagramas de Bode;
e Dominio da frequéncia de 0,01a 100 Hz.

Diagrama de Bode para o angulo de precesséo corresponde a entrada Tx

-50

-100

Magnitude (d8)

-150

Frequéncia (Hz)

0.001
0.0008
0.0008
0.0004

0.0002

1072 107" 10° 10' 10

Frequéncia (Hz)

Fase (grau)

-179.9992

-179.9994

-179.9096 -

-179.9008

-100

-150

-200

Magnitude (dB)

Diagrama de Bode para o angulo de nutagdo corresponde a entrada Ty

-179.999

-180

10 10 10

Frequéncia (Hz)

T T x T
10" 10° 10!

Frequéncia (Hz)

Fonte: Autores (2021)

Magnitude (dB)

Fase (grau)

Diagrama de Bode para o angulo de rotacdo propria corresponde a entrada Tz

-50

-100

-150

Frequéncia (Hz)

-20

-80

-80

r T T T 1
10 10 10° 10 102

Frequéncia (Hz)

30




CONCLUSAO

Analise do sistema fisico estudado;
Codigo de simulagao numerica;
Analise de estabilidade;

Aderéncia com o modelo proposto.

PROXIMOS PASSOS

e  (ontrole das rodas de reacao;
e  Aprofundamento do estudo.

Fonte: NASA (1975)
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Fonte: POLI (2019)
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