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RESUMO

SIMULACAO E CONTROLE DE SATELITES COM PAINEIS FLEXIVEIS

AUTOR: Lorenzzo Quevedo Mantovani
ORIENTADOR: André Luis da Silva
COORIENTADOR: Pedro Paglione

A crescente demanda de poténcia dos sistemas espaciais, aliada a redugcao de massa dos
componentes, em alguns casos cria a necessidade das estruturas, antes consideradas
como corpo rigido, serem tratadas como corpos flexiveis. Isso torna-se necessério pois a
dindmica de vibracao desses corpos pode tanto prejudicar o apontamento de cargas Uteis,
como levar a interferéncia nos sistemas de controle gerando inclusive modos de ressonan-
cia. Para tanto, esse trabalho utiliza a teoria de multicorpos, incorporada a modelagem de
estruturas por formas modais (para vigas e placas), para simular um satélite em ambiente
espacial com dois painéis solares engastados. Para a supressao da vibragdo das estru-
turas flexiveis, sdo consideradas forgas de controle atuando na estrutura de cada corpo,
onde os ganhos sado determinados por duas técnicas, alocacao de polos e Rastreador Li-
near Quadratico com compensador PID. Além disso, rodas de reacdo sao empregadas
para realizar o controle de atitude - utilizando um Rastreador Linear Quadratico - de forma
a simular as manobras de apontamento em o6rbita. Os resultados apresentam que o con-
trole foi capaz de reduzir a vibragdo dos painéis na presenca de perturbagdes, enquanto
que manobras de atitude nao geraram influencia significativa sobre os modos flexiveis para
as condicdes simuladas.

Palavras-chave: Multicorpos. Alocacao de polos. Restreador Linear Quadratico. Placas
engastadas. Vigas engastadas



ABSTRACT

SIMULATION AND CONTROL OF SATELLITES WITH FLEXIBLE
PANELS

AUTHOR: Lorenzzo Quevedo Mantovani
ADVISOR: André Luis da Silva
CO-ADVISOR: Pedro Paglione

The increasing power requirement in Space Systems, combined with the mass reduction
of the components, in some cases creates the need for analyzing structures as flexible bo-
dies. This is justified by the fact that the bodies’ vibration dynamics can impair the pointing
of payloads, as well as generating interferences in the control systems, eventually leading
to exciting ressonance modes. Hence, this work uses the multibody theory integrated with
the structural model based on mode shapes (for beams and plates) to simulate a satellite
in the space environment with two solar arrays attached to it. To suppress the vibration
of the flexible structure, two control forces are considered acting on the structure of each
solar array, in which the gains are determined by two techniques, pole placement and Li-
near Quadratic Tracker with PID compensators. Moreover, reaction wheels are employed to
perform the attitude control - using Linear Quadratic Tracker - to simulate in orbit’s angular
positioning maneuvers. The results obtained show that the control method used was capa-
ble of reducing the solar arrays vibrations while being exposed to perturbations. Excitation
of the flexible modes induced by the attitude maneuver were negligible for the conditions
assumed in this work.

Keywords: Multibody. Pole Placement. Linear Quadratic Tracker. Cantilever Beams. Can-
tilever Plates
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1 INTRODUGAO

O desejo humano da conquista do desconhecido - além de fatores politicos e econd-
micos - iniciou a corrida espacial que, dentre os mais diversos frutos, trouxe os satélites
artificiais. As formas e tamanhos variam desde um femtossatélite, com menos de 100
g (MARTINEZ, 2010), até a Estagdo Espacial Internacional (ISS, do inglés International
Space Station) com mais de 420 toneladas. Esses equipamentos sdo postos na oérbita
da Terra com os mais diversos intuitos tais como servir de sistemas de comunicacao e
georreferenciamento, ou mesmo imageamento do espago profundo.

Com algumas tendéncias como maior necessidade de poténcia e menor peso, tanto
a geometria como a estrutura dos sistemas espaciais vem mudando. Essas novas carac-
teristicas empregam materiais mais leves e com maior resisténcia, além do aumento da
area de painéis solares, fazendo com que algumas analises, antes despreziveis, tornem-
se necessarias. Isso pois 0 comportamento de estruturas maiores e com menor peso faz
com que as hipo6teses de corpo rigido nao possam ser adotadas (ndo sem risco de dina-
micas importantes serem negligenciadas) tendo, portanto, que ser tratadas como corpos
flexiveis.

Para um grande satélite geoestacionario que supre servicos de comunicacao, exis-
tem estruturas de painéis solares (SAG, do inglés Solar Array Generator) que podem atingir
mais de 10 metros de comprimento, além de possuirem diversas antenas, evidenciando a
importancia de uma andlise mais detalhada de corpo flexivel. Entretanto, um satélite de
menor porte como um CubeSat que apresente booms (mecanismo extensivel a partir do
corpo do satélite) também se torna um alvo de estudo. Ademais, durante o processo de
abertura dos SAGs e liberacdo de outros componentes, diversos tipos de vibracdes po-
dem se propagar pela estrutura. Como cita Mazzini (2015), as dindmicas de corpo flexivel
podem interferir na estabilidade de sistemas de controle ou também gerar uma grande
excitacao do sistema de controle.

A analise de estruturas com corpos flexiveis pode ser realizada, entre outras formas,
utilizando a teoria de multicorpos. A abordagem por multicorpos considera nao somente
0 aspecto de multiplos corpos conectados das mais diversas maneiras, mas também que
a dinamica flexivel seja levada em consideracdo. Para isso, sdo adotados modelos estru-
turais que mais bem representem o comportamento desejado, tais como formas modais e
elementos finitos (permite que geometrias mais genéricas sejam empregadas).

Além do estudo da dindmica em si de multicorpos com dinamicas flexiveis, a pre-
senca de perturbagdes externas e agdes de controle se tornam necessarias para que um
modelo mais geral (e real) possa ser desenvolvido e analisado. Em satélites, essas pertur-
bacdes podem ser resultantes das interacdes de trés corpos, arrasto atmosférico, pressao
por radiagéo solar (PRS), torque gravitacional e magnético (WIE, 2008). Enquanto que as
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acoes de controle podem ser utilizadas para manutencao/transferéncia de érbita ou rastreio
e correcao da atitude.

Com o objetivo de analisar a resposta de estruturas flexiveis devido a perturbagoes,
nesse trabalho é utiliza a dindmica de multicorpos associada as formas modais - com o
intuito de descrever o comportamento de painéis solares. Para tanto, duas abordagens sao
adotadas para a modelagem dos SAGs, sendo elas a modelagem como vigas engastas e
como placas engastadas. Ademais, sdo considerados sistemas de controle tanto para a
atitude do satélite como para a supressao da vibracdo do painel solar. De forma a tornar
0 caso mais proximo da realidade, os atuadores de controle de atitude sdo considerados
como sendo rodas de reagao sujeitas a batentes como a existéncia de torque gravitacional
¢ utilizado.



2 SISTEMAS DE REFERENCIA

Os diversos sistemas de referéncia empregados sdao de suma importancia para o
desenvolvimento das equacdes de forma clara, permitindo uma melhor compreensao do
problema. De maneira geral, foram utilizados trés sistemas de referéncia.

2.1 INERCIAL CENTRADO NA TERRA

O Sistema Inercial Centrado na Terra (ECI), é fixo na Terra conforme apresenta a
Figura (2.1). Os eixos séo dispostos de maneira que:

» Eixo Xgcr: Alinhado com o vetor do Equinécio Vernal;
* Eixo Zgcr: Alinhado com o eixo de rotacado da Terra, apontando para o polo Norte;
» Eixo Yg¢;: Esta no plano equatorial completando o sistema.

Conforme cita Mazzini (2015), o ECI é um sistema quasi-inercial e pode ser assu-
mido como tal para satélites que orbitam a Terra. A aceleracao devido a interacao Sol-Terra
faz com que esse sistema ndo possa ser considerado inercial para missées interplaneta-
rias. O equinécio vernal é definido como o instante no qual o plano da Ecliptica intercepta
o plano Equatorial, indo do hemisfério sul para o hemisfério norte (WERTZ; EVERETT;
PUSCHELL, 2011).

2.2 SISTEMA LOCALMENTE VERTICAL LOCALMENTE HORIZONTAL

Para melhor visualizacdo do apontamento do satélite, é interessante utilizar um
sistema de referéncia na érbita. Nesse caso foi adotado o sistema Localmente Vertical
Localmente Horizontal (LVLH) mostrado na Figura 2.2. Conforme Wie (2008), este € um
sistema carteziano ortogonal com as caracteristicas:

» Eixo X v m: Aponta no sentido do vetor velocidade do satélite;
» Eixo Z;yu: Aponta para o nadir;
» Eixo Y.y y: Perpendicular ao plano da 6rbita, completando o sistema;

» Origem do sistema esta no centro de massa da espagonave.



Figura 2.1 — Sistema Inercial Centrado na Terra
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Fonte: Mazzini (2015)

Figura 2.2 — Sistema Localmente Vertical Localmente Horizontal

EARTH

Fonte: Bloise et al. (2017)
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Figura 2.3 — Sistema de referéncia do segmento do corpo

2.3 SISTEMA DO CORPO E SEGMENTO DO CORPO

O sistema de referéncia do corpo (BRF) é fixo em relagao ao corpo indeformado, e
sera expresso por X, Y e Z¢, onde i indica o respectivo corpo. Para o corpo central, a
origem do sistema é adotada no centro de massa.

Além do sistema fixo no corpo, € util definir o sistema do segmento do corpo (X;i,
Yj" e Z;i), como apresentado por Shabana (2013) e mostrado na Figura 2.3, onde j indica
0 segmento do corpo.



3 PARAMETRIZACAO DE ATITUDE

A parametrizagao de atitude é utilizada para descrever a posicao angular entre os
sistemas de referéncia. Os angulos de Euler apresentam uma forma mais intuitiva de ana-
lisar a parametrizagcao de atitude, entretanto contém singularidades em determinadas posi-
¢oes angulares. Dessa maneira, quatérnions sdo comumente empregados para descrever
o apontamento de satélites.

3.1 ANGULOS DE EULER

Qualquer orientagdo pode ser obtida com a utilizacdo de no maximo 3 rotacoes
em sequéncia (TEWARI, 2007), sendo que cada uma dessas rotacées € dada por um
angulo de Euler em torno de um eixo especifico (Figura 3.1). Comumente é empregada
a sequéncia de rotacdo 321, ou seja, inicialmente a rotacao ocorre em torno do eixo z,
posteriormente em torno de y e por fim em torno de =.

Figura 3.1 — Rotagées consecutivas utilizando Angulos de Euler

Z7
7 \pv
l Yfff
b JY’ Y’
T ]
Y
X ¥ @
XT XTFIX'"'J'

Fonte: Tewari (2007)

A rotacdo de um vetor pode ser expressa matematicamente pela multiplicacao por
uma matriz de rotagdo. Para o caso dos angulos de Euler, a matriz, que indica a transfor-
macao do referencial inicial para o girante, varia dependendo do eixo de rotacdo adotado,
conforme apresentam as equagdes 3.1, 3.2 e 3.3. Assume-se rotagcdes em torno dos eixos
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Figura 3.2 — Eixo de Euler e angulo principal de rotagao

Z

ZF

Fonte: Tewari (2007)

x com angulo ¢, y com angulo # e z com angulo 1, respectivamente.

[ 1 0 0
A =10 cos(¢) sen(9) (3.1)
| 0 —sen(¢) cos(¢)

[ cos(f) 0 —sen(f)
A, = 0 1 0 (3.2)
| sen(d) 0 cos(6)

cos(y)  sen(v)) 0
As = | —sen(v) cos(y) 0 (3.3)
0 0 1

Assim, a matriz de rotacao total Ajs,;, do referencial inicial para o girante, € dada
pelo produto Aso; = A1(¢) As(f) As(v). De maneira similar, a transformagao inversa (do
girante para o inicial) pode ser obtida pela matriz As;; ' e, devido as matrizes de rotagbes
serem ortogonais, a relagdo A~! = AT é verdadeira (TEWARI, 2007).

Apesar de serem apresentadas trés rotacées sucessivas em torno de trés eixos,
pode-se simplificar a rotagao ao eixo de Euler (e) e o angulo principal (), conforme apre-
senta a Figura 3.2. O angulo principal de rotagéo € o autovalor real da matriz de rotagéao,
enquanto o eixo de Euler € o autovetor associado ao autovalor real.

Apesar da clara interpretagdo que os Angulos de Euler fornecem, eles possuem
singularidades que os impendem de representar todas as atitudes possiveis. Para o caso
da sequéncia 321, orientagdes onde o angulo ¢ seja multiplo de 7 /2 geram problemas, pois
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a matriz C321 se torna singular.

3.1.1 Cinematica dos Angulos de Euler

A variagao no tempo dos angulos de Euler pode ser obtida em funcao do vetor de
velocidades angulares, w, que representa as taxas instantdneas de variacdo angulares,
com respeito ao espaco inercial, escritas em torno dos eixos do sistema girante. Assim,
para o caso especial da sequéncia de rotagdes 321, pode-se escrever as equagdes na
forma:

0 0 b
w=A(0)Ax(0) | 0 | +As(d)| 6|+ ]| 0 (3.4)
U 0 0

Isso ocorre, pois ¢ esta no sistema inicial e precisa ser rebatida para o sistema final
pela matriz A;(¢)A(6). Ja 6 esta no sistema intermediario e necessita ser rebatido para
o sistema final por A;(¢). Por fim, ¢ esta escrito no sistema final, por ser a Gltima rotagéo
da sequéncia 321.

Resolvendo o sistema de equagdes para ¢, 6 e v, obtém-se

b W, + tan(d) (wy, sin(¢) + w, cos(¢))
0 | = wy cos(¢) — w, sin(¢) (3.5)
¥ sec(0) (wy sin(¢) + w, cos(¢))
T
ondew = | w, wy, w, ] sao as velocidades angulares escritas no sistema do corpo.

llustrando o caso da orientacédo do sistema de referéncia do corpo (BRF) com res-
peito ao LVLH, adota-se a sequéncia de rotagdes 321. Entao, os angulos ¢, 6 e v indicam
a posicao angular do satélite em relacéo ao sistema LVLH. Como o vetor w representa a
velocidade em do BRF em relagdo ao ECI ao invés do LVLH, é necessario levar em con-
sideracao a velocidade do sistema LVLH em relagdo ao ECI. Caso contrario, os angulos
¢, 6 e ¢ indicariam a posicao angular do BRF em relacdo ao ECI. Assim, rebatendo a
velocidade angular w,, (escrita no sistema LVLH) para o sistema do corpo, a equacgao 3.5
se torna:

gz:ﬁ sec(0) (sin(¢)w, + cos(@)w,) + wy, sin(v) tan(6)
Q = wy, cos(¢) + cos(¢)w, — sin(p)w, (3.6)
W wy, sec() sin(¢) + w, + (sin(¢)w, + cos(@)w,) tan(d)
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3.2 QUATERNIONS

Diferente dos Angulos de Euler, os Parametros simétricos de Euler (quatérnions)
nao apresentam singularidades e, portanto, podem indicar qualquer atitude. Além disso,
por apresentar um menor nimero de operac¢des necessarias para seu calculo e nao pos-
suirem fungdes trigopnométricas explicitas, sdo muito mais vantajosos computacionalmente
(TEWARI, 2007).

Um quatérnion € composto por 4 escalares mutualmente dependentes. Sua defini-
cao é dada a partir do eixo e angulo de Euler (e e P, respectivamente). Possui uma parte
vetorial, formada pelos trés primeiros escalares, e uma escalar, dada pelo ultimo, sendo
definidas como:

O
A
O, | = esin (5) (3.7)
O
04 = cos <§) (3.8)

E usada a seguinte notagdo: Q = [©,7,0,]T (vetor coluna quadridimensional),
onde ©, = [0, 0,, O;]” é a parte vetorial do quatérnion.
Os quatro parametros respeitam a relagao:
07 +05;+0;+07=1 (3.9)
Conforme Tewari (2007), a matriz de rotagdo (do sistema inercial para o girante)
pode ser obtida através dos quatérnions da forma
A=(0}-0,/0,1+20,0," -20,5(0) (3.10)

sendo S(©®) a matriz antissimétrica:

0 -0, O,
s@=| 6, 0 -0, (3.11)
—0, 6, 0

A partir da matriz de rotacdo, os elementos dos quatérnions podem ser obtidos
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como

C23 — C32
0, ===
! 40,
O, = 0314é C13
4 (3.12)
Q. — C12 — C21
s 40,

1

sendo tr(A) o trago da matriz A e ¢;; os elementos da matriz A.

Para representacao de rotacdes sucessivas com quatérnions, € utilizada a equa-
cdo 3.13, sendo ® e ©’ os quatérnions que representam a primeira e segunda rotacgao,
respectivamente, e ®” o quatérnion associado a rotacao final.

o o, o, -o, e |[e
oy | _ | -ey ey e e || 6 513)
o e, —-o, o, o,|]|e,
o/ —e, —e, —o, o, || e,

A equacgéao 3.13 também € a definicdo da multiplicagcdo entre os quatérnions © e
®' é: ®© = ®' ® O, sendo que o operador ® indica a forma como os quaternions foram
multiplicados na equacéao 3.13. Assim, duas rotacdes sucessivas sao representadas pela
multiplicacdo quatérnions, a qual ndo € comutativa.

Como apresenta Tewari (2007), o angulo principal de rotagdo, assim como o eixo
principal de rotagcdo podem ser obtidos simplesmente manipulando as equagdes 3.7 e 3.8,
resultando nas equacébes 3.14 e 3.15.

® = 2c05(0y) (3.14)
S

3.2.1 Cinematica dos Quatérnions
A cinematica dos quatérnions pode ser expressa pela relagao:

e 1
— - -0 1
it 2 (3.16)
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T

Lembrandoque ® = | ©; O, O3 ©, | . Amatriz {2 é dada por:

0 W, —Wy Wy
Wz 0 T
Q=] “ Yoo Wy (3.17)
wy —wy 0 w,

—Wy —wy —w, 0

Note que a matriz da equagao 3.17 é analoga a matriz na equacgao 3.13, onde a
velocidade angular pode ser vista como um quatérnion de parte real nula.



4 MODELAGEM DE PAINEIS SOLARES FLEXIVEIS

Uma das abordagens que pode ser adotada para a modelagem dos painéis solares
é considera-los vigas esbeltas' e, para isso, é considerado o modelo de Euler-Bernoulli.
Entretanto, devido as suas dimensdes (largura proximo do comprimento), os painéis aca-
bam sendo melhor representados por placas. Ambas as modelagens foram consideradas e
implementadas, com as condicdes de contorno de viga engastada-livre e placa engastada-
livre-livre-livre.

4.1 MODELAGEM POR VIGAS

4.1.1 Teoria de flexao e torcao de vigas

Na modelagem de vigas pela teoria de Euler-Bernoulli, existem algumas restri¢cdes
(BLEVINS, 1979):

A deformacao devido a tenséo cisalhante nao € considerada;
A inércia de rotacdo nao é considerada;
 As vigas sao esbeltas;

» Nao sdo aplicadas cargas axiais as vigas;

O centro de cisalhamento da viga coincide com o centro de massa, de forma que a
translagéo e torcao sdo desacopladas.

Conforme apresentado por Megson (2016), € possivel obter duas equagdes de equi-
librio através de um elemento de viga (Figura 4.1).

TEm uma viga esbelta, uma dimens&o & muito maior que as outras duas.
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Figura 4.1 — Elemento de Viga

d v finertia
pASz Jt2 (force )
35‘
M I 5 +_—82

x l 0z

] oM,
Sy W+ 0z
Sz

8z

Fonte: Megson (2016)

A primeira equacgao obtida é para o equilibrio de momentos (4.1), onde o termo M,
representa o momento fletor em torno do eixo z da viga, S, o esfor¢o cisalhante na diregéo
y e 6z o comprimento do elemento de viga.

55—Z+M S+%5 0z _ Mx—l—aMméz —0 (4.1)
0z 2 0z

A segunda equacéo (4.2) é devido ao equilibrio de forcas, na qual é considerada
a inércia do elemento do viga, sendo a massa expressa por pARdz, onde p e AR sao
respectivamente a densidade e a area da se¢ao transversal da viga. O termo de aceleragao
€ dado pela segunda derivada temporal de v que representa a deflexdo da viga.

S, v
(Sy + Eéz) -5, - pAR(SZ8 5> =20 (4.2)

Simplificando a equacao 4.2, a seguinte expressao é obtida:

dS, 0%v
0.~ PARGE

Desprezando os termos de segunda ordem da equacao 4.1, obtém-se a relagao:

(4.3)

oM,
- 4.4
que, substituida na equagéao 4.3:
0% M, 0%*v
52 = PAR— (4.5)

Utilizando a relacao M, = EI8 + da teoria de deflexdo de vigas, onde F é o
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mddulo de elasticidade e I o0 momento de inércia de area da sec¢ao transversal em torno
de x e, substituindo na equacgéo 4.5:

0? 0%v 0%
g2 Plgn) = rAlGE (4.6)
E, portanto:
o' 02
BIS— + pARZ; =0 (4.7)

Como apresentado por Leissa e Qatu (2011), uma solugdo dada por v(z,t) =
Z(z)I1(t) pode ser assumida. Quando substituida na equagao acima, resulta em:

9z

B _pARGE o (4.8)
Z Bl 11

de forma que a seguinte separagéo pode ser realizada

84

o a'Z=0 (4.9)
9211
> — =0 (4.10)

onde os termos « € ¢ se relacionam pela relagéo:

N2 Ela?
pAR
sendo que a solucdo para ambas as equacgdes 4.9 e 4.10 geram a solucgéo final, conforme

(4.11)

apresenta a equagao:

v(z,t) = hoZ(z)sen(pt + o) (4.12)

onde )\ € a frequéncia natural, p 0 angulo de fase e h, uma constante que representa a
amplitude. O termo Z(z) representa a solugao para a equagao 4.9 e, também, as formas
modais. Z(z) pode ser expresso como

Z(z) = hlsen(a;) + hocos(a l) + hgsenh(a l) + hycosh(a l) (4.13)

onde as constantes hq, hs, hy € hy sd0 determinadas pelas condi¢des de contorno e [ €

comprimento da viga. Para 0 caso de uma viga engastada (Figura 4.2), onde Z(0) = 0,
dz(0) _ 0 &z _ 0e ©20) d3 Z
dz — 7 dz?2 T

= 0, a expressao final obtida é:

Zi(z) = cosh(oz,;) — cos(a%) - oi(sinh(ai%) - sm(oz%)) (4.14)

E importante ressaltar que, a partir da equacgéo acima, diversas formas modais
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Figura 4.2 — Exemplo de viga engastada

ET

NN

Fonte: Megson (2016)

podem ser obtidas, uma para cada «;. De forma ideal, a solu¢do é dada por
v(z,t) = Z ha, Z(2)isen(@it + o) (4.15)
entretanto, por quesitos computacionais e praticos, trunca-se a série em um ¢ determinado.
Sendo que, para isso, o intervalo adotado de formas modais deve ser capaz de representar
o0 comportamento da estrutura nas condi¢gbes impostas com boa precisao.
Os termos « e o sé@o obtidos utilizando as equacgdes 4.16 e 4.17.

cos(a;)cosh(a;) +1=0 (4.16)

_ cos(ay) + cosh(ay)
~ sen(qy) + sinh(a)

(4.17)

Para o caso da viga engastada, os valores de « e ¢ obtidos numericamente séao
mostrados na Tabela 4.1.

Com a deflexdo em torno do eixo z, também é possivel considerar deslocamentos
no eixo z devido a deflexdo da viga.

Além disso, é interessante ressaltar a propriedade ortogonal das formas modais, de
forma que as seguintes relagdes sao obtidas (BLEVINS, 1979):

L [, sei=7
/ Zi(2)Z;(2)dz = (4.18)
0 0, sei#j



Tabela 4.1 — Valores de « e ¢ para viga engastada

modo
1

O UL = W N

(0
1,87510406871
4,69409113297
7,85475743823
10, 9955407348
14, 1371683910
17, 2787595320

o
0, 73409551375
1,01846731875
0, 99922449651
1,00003355325
0, 99999855010
1,00000006265
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Para termos de comparagao torna-se util a equacao para as frequéncias naturais
de uma viga engastada, dada por:

P [El

YV ml3

(4.19)

Na tentativa de representar rotagdes da estrutura, também podem ser obtidas as
formas modais para tor¢do de uma viga. Para isso, parte-se da equagao
oM, 0P
0z) — My = Jydz— 4.20
0z ?) ! 00% ot ( )
sendo M; o momento torcional, .J, 0 momento polar de inércia de massa (por unidade de

comprimento) e I' o angulo de torgao da viga. Considerando a relagéo

(M, +

Ol'(z,t)
0z
onde G, € o mbédulo de cisalhamento, pode-se manipular a equacéao 4.20 de forma que:

My(2,t) = Gonl (4.21)

0 ol (z,t) Ol'(z,t)

9 I — J—= 4.22

0z (Gom 0z )= ot ( )
Analogamente ao que foi feito para a flexdo de vigas, a solugao para o termo de

ar(zt) gera as formas modais de torgdo. Aplicando as condigdes de contorno para uma

0z
vigas engastada - I'(0,t) =0 e dra(i’t)

= 0, obtém-se a equacgao

(20— 1)z
21
sendo ¢ 0 modo de torgao - primeiro, segundo, terceiro, etc-.

T; = sin( ) (4.23)

As figuras com as formas modais, tanto de flexdo como tor¢ao, podem ser vistas no
Apéndice A.1.
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4.2 MODELAGEM POR PLACAS

Outra forma de tratar os SAGs dos satélites é assumi-los como placas finas e, entao
utilizar as formas modais para uma placa engastada. De forma geral, pode-se considerar
uma placa com espessura ¢, comprimento L e largura b. As forgcas cisalhantes por unidade
de comprimento sé&o representadas pelas letras V, e V,,, além dos momentos de flexao M,
M, e os momentos de tor¢do M,, e M,,.

Como apresentado por Leissa e Qatu (2011), o somatério de forgas no z (assumido
como transversal a placa), obtém-se

ov(z,y,t)
o2

—Vioy + (V ) — Vyox + (V, + %—‘35y)6x = pcoxdy (4.24)

Ov(z,y,t)
sendo T

funcédo de z, y e t. Simplificando a equagao acima e dividindo-a pela area, dydx:

a fungéo que descreve o deslocamento transversal de um ponto na viga em

oV, 9V, O*v(x,y,t)
= 4.2
ox + oy P 5 (4.25)

Além disso, o0 somatério de momentos realizado em torno de um ponto arbitrario da

placa resulta em:

M. M.
Moy — ( OM, )oy + My — (M, + OMy, dy)dx + Vwéyé—m
Ox y 2 (4.26)
+(V—i—8v5 ¥ 5_x _38_281)(x,y,t)
R T N DY, TER
Além disso,
Vo OM, OMs,
Oz Oy (4.27)
My oM, '
Y ox dy

onde a relagédo M,, = M,, € verdadeira. Como apresentado por Leissa e Qatu (2011),
existem solugéo analiticas somente para algumas condi¢des de contorno, entretanto solu-
cOes aproximadas podem ser obtidas através das formas modais de vigas, na forma

v(z,y,t) Z Z A Z(x) Zy(y) o (4.28)

=1 j5=1

onde o termo p representa a coordenada modal dependente do tempo, e Z,(z) e Z,(y) as
formas modais que dependem das coordenadas z e y, respectivamente. Dessa maneira,
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aproxima-se cada solugéo, Z,(x) e Z,(y), por solucdes de vigas com as condigdes de
contorno adequadas. Considerando a placa engastada na coordenada y = 0 e livre na
coordenada y = L, a forma modal € a mesma apresentada anteriormente na equacgao
414,

A forma modal (Z,(z)) para uma viga livre-livre, é dada por:

Z, =1 (4.29)

7

Zy, = V3(1 — 22/b) (4.30)

7

Zy, = cos(a;) (% — %) — sin (%) cosh(a;)csch (%) (% — %) (4.31)

Z, = sin(ay) (% — %) + sin (%) sinh(q;)esch (%) (% — %) (4.32)

Enquanto as equagdes 4.29 e 4.30 representam o primeiro e segundo modo, res-
pectivamente, a equacgao 4.31 serve para as formas modais pares maiores que 2. Ja a
equacgao 4.32 representa as formas modais de valor impar maiores que 3. Além disso, séo
necessarias duas equacodes auxiliares para determinar os valores de «;, sendo elas

tan(a;/2) + tanh(a;/2) =0 (4.33)

tan(a;/2) — tanh(;/2) =0 (4.34)

onde a equacao 4.33 € resolvida para obter os parametros pares e a equagao 4.34 para
0s parametros impares.

Mesmo com as formas modais representando o deslocamento no eixo z, os deslo-
camentos nos eixos = e y podem ser obtidos pelas relagdes:

S — _Zav(g;;y,t)
ou(z,y,1) (4.89)
oy = —
dy

As formas modais utilizadas para as placas podem ser vistas nas figuras do Apén-
dice A.2.



5 TEORIA DE MULTICORPOS

A teoria de multicorpos busca modelar o comportamento de diversos corpos conec-
tados, tanto rigidos como flexiveis. As conexdes entre 0s corpos sao descritas através de
equacoes de restricbes cinematicas e incorporadas ao sistema, utilizando multiplicadores
de Lagrange.

Para os corpos rigidos em um sistema tridimensional, sdo considerados 6 graus de
liberdade onde trés indicam a atitude e trés a posicdo. Enquanto que, para os flexiveis,
sao 6 + n, sendo n as coordenadas elasticas responsaveis por descrever o deslocamento
flexivel do corpo (SHABANA, 2013). De maneira ideal, para um meio continuo, n tenderia
ao infinito mas, para permitir uma abordagem computacional, sédo utilizados métodos de
aproximacao.

Dessa maneira, um ponto P qualquer de um corpo ¢ tem sua posi¢cao em relacao
ao sistema de referéncia inercial descrita como:

rp' = R'+ A'@ (5.1)

O vetor R’ indica a posi¢do de um ponto O’ no corpo i em relagdo ao sistema iner-
cial e A é a matriz de rotagao que leva do sistema do corpo i para o sistema inercial (Figura
5.1). Por sua vez, o vetor i’ é posicdo do ponto P’ em relagdo a O° e pode ser escrito
como a soma entre posigdo do ponto P no estado indeformado, @}, e o vetor de deforma-
¢ao, uk, como mostra a equagdo 5.2. Ao longo do desenvolvimento das equagdes, sera
utilizada a notacédo no qual o vetor @’ indica estar escrito no sistema do corpo i enquanto
u’ indica estar escrito no sistema inercial.

=1

a' = 4} + u} (5.2)

Ainda, pode-se escrever o vetor @i em fungdo da matriz de formas modais depen-
dente do espaco, S¢, e do vetor de coordenadas elasticas generalizadas dependentes do
tempo, q¢*, de dimenséo n;f por 1, sendo ”fzf o numero de coordenadas elasticas do corpo
i - posteriormente definidas em fun¢do das necessidades do problema:

i = S'qr’ (5.3)

Onde a matriz S* possui 3 linhas, referente as 3 coordenadas do sistema do corpo,
e n,s colunas. Combinando as equagdes 5.1 com 5.2, sendo u} expresso de acordo com
a equacgao 5.3, obtém-se:

rp’ = R’ + A'(@} + S'qr’) (5.4)
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Figura 5.1 — Decomposicao da posi¢cao de um ponto P arbitrario
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Fonte: Shabana (2013)

5.1 VELOCIDADE E ACELERAGAO GENERALIZADAS

Como apresentado por Shabana (2013), € possivel derivar a equagao 5.4 no tempo

e obter a equagdo 5.5. Como o ponto @}, é considerado invariante no tempo, sua derivada
€ zero.

i =R + A’ + A'S'q} (5.5)

Considerando os quaternions (©), como mostrado no Capitulo 3.2, podemos ex-
pressar uma matriz G* na forma

6y e e -
2| —ei —ei e e
—6p 6 -6 o

Gi
a qual possui a propriedade:

o =GO (5.7)
Com isso, € possivel utilizar a seguinte equacao, como demostrado por Shabana
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(2013):

Al = —A'T'G'O (5.8)

onde @' é a matriz antissimétrica do vetor @’ e G* dado pela equacéo 5.6. Assim, é possivel
expressar a equacgao 5.5 da forma:

Ri
ib= |1 -ATG AS || & (5.9)

Ly

¢
- . c~ g = .. . . . . . . T
Utilizando a relagéo L* = [ I - A'u G A'S’ } eq = [ R' ©" q; ] , a equa-
cao resultante é:
b = L'g’ (5.10)

Derivando-a uma segunda vez em relagcdo ao tempo:

i, = Liq + L'g’ (5.11)

5.2 ENERGIA CINETICA

O termo da energia cinética, para o corpo ¢, € obtido como mostra a equacao 5.12.

. 1 . .
T == / Pt i dV? (5.12)
2 Vi

Substituindo a relacao da equacao 5.10 na equacao acima, obtém-se:

=3 / oo LT Ligidvi (5.13)
Vz‘

Manipulando a equagéo 5.13, € possivel escrever uma matriz de massa generali-
zada, M,

. |
T = 5(‘11 M (5.14)

onde M’ é dada por

M = / PLT LIV (5.15)
Vi
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Como mostrado em Shabana (2013), a equacao 5.15 pode ser expressa da forma

I B’ A'S?
M’ = / | BY B'Bi Bi'AiS | dV° (5.16)
v (A'S))T (BI"AISHT SIS
onde
B = —AG'G (5.17)
ou também

I(A'T) I(AT)

B = il il
o0: FE

(5.18)

sendo que, de forma generalizada, ng € 0 nimero de coordenadas de rotacao utilizadas (ja
que diversas parametrizagdes podem ser adotadas, como Angulos de Euler, Quaternions,
Parametros de Rodriguez, entre outros). Além disso, € importante notar que os limites das
integrais sao os limites do segmento do corpo ¢ escritos no sistema do corpo .

5.3 MATRIZ DE MASSA GENERALIZADA

Para facilidade de contas, os termos da matriz da equacgao 5.16 podem ser separa-
dos em diversas integrais menores, denominadas integrais de forma, conforme Shabana
(2013). Pelo fato da matriz M’ ser simétrica, o nimero de integrais de forma é 6. O primeiro
termo da matriz, M‘(1, 1), é dado por:

m' = / 1AV (5.19)
Vi

Ja o termo M‘(1,2) é escrito da forma

mig = — / PARGAV = —A { / piﬁiéidVi} (5.20)
| »

7

que, de forma simplificada é
miy = —A'S,G (5.21)

sendo 5*; dado pela equacéao 5.22.

S, = / SRV (5.22)
Vz’



O termo M(1, 3) é:
mif = A"/ p'S' AV = A'S'
Vi
A matriz S’ pode ser expressa conforme:
Vi
O elemento M*(2,2) é dado como
i inil i i
Vi
e, devido a relagdo ATA =1, a equagao acima é simplificada para
i ~iT izl =i g & @il A
Vi
onde:
—. PN Ay .
Ige = / pa udV'
Vi
O termo M(2,3) é
i iT A Qi gy/i
Vi
que, entdo, pode ser simplificado para
sendo I} 7 expresso conforme
I, = / pES v
Vi
e, por fim, o termo M‘(3,3) é
i il Qi g1 /i
Vl
Dessa forma, a matriz M’ pode ser expressa como:

rr Inr@ Inrf
1 __ 7 1 7 1
M = / m g mgg Mgy dVv
N me T mi
rf of ff

m
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(5.23)

(5.24)

(5.25)

(5.26)

(5.27)

(5.28)

(5.29)

(5.30)

(5.31)

(5.32)
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5.4 FORCA GENERALIZADA

Para que as forgas atuantes no sistema sejam determinadas, utiliza-se o principio
do trabalho virtual. Como apresentado por Shabana (2013), parte-se do trabalho virtual
das forgas internas da forma

SWe' = — / ol SedVi (5.33)
Vi
sendo o' as tensdes presentes no corpo €’ e as deformagdes, podendo ser escrito também
como:
e = D'S'qs’ (5.34)
E, ja que
ol = B¢ (5.35)

a equacao 5.33 pode ser reescrita como:
dWs' = —q¢’ / (D'S')"E'D'S'dViqy’ (5.36)
Vi
Assim, a integral é definida como a matriz de rigidez da forma
Kg' = / (D'SHTED'S aV? (5.37)
Vi

onde a matriz constitutiva E pode ser dada, para um material elastico linear isotrépico, por

A +2u A A0 0 0
A A+2¢ A 000
- A\ A A+20 0 0 0 5.38)
0 0 0 0 0
0 0 0 0 u O
0 0 0 00 u|

em fungao de \ e yu, 0 primeiro e segundo parametro de Lamé, respectivamente. A matriz
D é um operador de derivada e € dado, para 0 modelo estrutural adotado, por:

o
20
0
0 22
1 0o 0 22
D=- Z (5.39)
0 0
2 2 2
0 0
= 0 5
0 o
L 05 gy
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Ainda, de acordo com Shabana (2013), o trabalho virtual realizado pela forgas ex-
ternas pode ser dado como

SR’
Q' Qi || o (5.40)
501f2

T

oW = | Qw’

T , . N ~ T ~ T
onde Qgr' esta associado as forcas de translacdo, Qy" as forcas de rotacdo e Q' as
forcas das coordenadas elasticas. Assim, define-se o vetor Q.* conforme a equagao 5.41.

Q. =| Qr" Q' Qf (5.41)

Dessa maneira, o trabalho virtual total € a soma do trabalho virtual devido as forgcas
internas e as forcas externas:

SW' = 6W,' + oW, (5.42)

Que, entdo, pode ser escrita como

SW' = —q¢' Kgdqs' + Qo' oq’ (5.43)

ou

W' = Q" dq’ (5.44)
sendo Q° o vetor de forcas generalizadas:

T . T T

Q" =0 0 ~(Knar)" | +Q (5.45)
Além disso, existe o vetor de velocidade quadratica, Q¢, que surge devido ao formato

do sistema de equagdes e é definido conforme equacgéo 5.46. Esse vetor de forgas engloba

tanto as forcas centrifugas como o efeito de Coriolis.

;T

C} Mifl")] (5.46)

4 1T
L= MG 4 = | —
Q, q+2{5ql

Assim como realizado para a matriz de massa generalizada, é possivel subdividir o
vetor Q' para simplificar a modelagem. Dessa maneira, obtém-se os termos referentes a
translacao, QiR, rotagao, Qf,e, e dinamica flexivel, Qj,f, conforme as equagoes 5.47, 5.48
e 5.49 respectivamente.

i A [(ifﬁﬁ +25'8q] (5.47)

VR

T

o g7 _ . 1, . AKX .
i =—2G Tyo' —2G g, — G Lo' (5.48)
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L= / 1- p's” [@ii)i)ﬁi + 25", | dV' (5.49)

5.5 SISTEMA DE EQUACOES

Considerando a equacgéao 5.14, a equacao de Lagrange para o sistema se torna

d (or\" [(or\"
i (o) ~ () =© (550

onde Q! é dado pela equacéo 5.45. Os dois primeiros termos da equagdo acima podem
ser expandidos da forma

d (9T \"  [oTi\" T T I R
— - | — - | =M'q'+M'q"' — = -(q" M'¢’ .51
i (o) () e =5 [paa] - es
sendo que, substituindo a equacao 5.46 na expressao acima, obtém-se:
d (9T \"  [foT\" o
— - | — - | =M'q'— Q! .52
i (o) ~(5g) =M -« (5:52)

Apesar da equagéo de Q! ter sido apresentada e deduzida antes, a equagao 5.46 é
obtida através da equagao 5.51. As equacgdes foram deduzidas tendo em mente a derivada
segunda dos quaternions, entretanto, para que o sistema fique de forma genérica e (para
qualquer parametrizagdo) utiliza-se a relacdo @' = G'¢’, sendo a' a aceleragdo angular
(SHABANA, 2013). Assim, sao obtidas as equagdes generalizadas de Newton-Euler na
forma matricial a partir da equagao 5.52:

T

mi, AS, AS | ; i
':iTT _ _ . 'er ?r
A'S, L, I af | = e + | Q. (5.53)
~iT 1Y) T PSP I o YR i
A'S I, m, s Qc, — Kjyay — Dy vf

A matriz Dg’ é a matriz de amortecimento do corpo flexivel.O vetor Q.. é dado pela
expressao:

Q. = - x (L) — L' — @' x (Ty,q)) (5.54)

Como apresentado por Rao (2011), a matriz de amortecimento por ser considerada

como uma combinagao linear entre a matriz de massa M;; e a matriz de rigidez K/,
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conforme:

D zvmff+ﬁKff (5.55)

Em termos dos coeficientes v e 3, pode-se utilizar a relacao

a+n?B=2n (5.56)

e, considerando 1 = m;}Kff, a matriz de amortecimento pode ser determinada em fun-
cao de um fator de amortecimento, (. Para as simulagdes, o coeficiente (5 foi considerado
zero e, portanto, a equacgao da matriz de amortecimento pode ser reescrita da forma:

i i iy

5.6 RESTRICOES CINEMATICAS

A teoria de multicorpos se mostra util no momento em que diversos corpos rigidos
ou flexiveis sdo conectados entre si e 0 sistema geral modelado. E, para isso, € essencial
descrever as restricbes presentes no movimento entre esses corpos. Essas restricdes
podem ser descritas por constantes ou mesmo funcgdes, dependendo da forma de conexao
existente.

Matematicamente, utilizam-se os multiplicadores de Lagrange para introduzir as
restricoes no sistema. A adicdo dos multiplicadores aumenta o nimero de equacoes a
serem resolvidas, entretanto traz simplificagdes pois o processo de identificacdo e es-
crita das equacoes em funcdo somente das coordenadas independentes nao é necessario
(SHABANA, 2013). As restricdes possuem algumas classificagcdes, tais como holonémi-
cas, escleronémicas, reonémicas, entre outras.

Como apresenta Bauchau (2011), pode-se escrever as equagdes de restricdo do
sistema em funcao das coordenadas generalizadas na forma

Ai(q17qQ7Q37"'7QHJt) 207 1= 1727"'7nc (558)

onde n. € o numero de restricdes existentes. O total de equacdes do sistema final &,
portanto, 2321(6 +n?) + ne. O vetor A é definido como:

A= Ala,t) As(q,t) .. Anc(q,t)]T (5.59)

Para o caso das restricoes serem escritas da forma apresentada na equacao 5.59,
essas sdo denominadas holonémicas ou geométricas e, caso sejam C;(q,q,t) = 0 sdo
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cinematicas. Caso o tempo ndo aparega explicitamente nas equagdes, a denominagao
escleronémicas entdo é utilizada. Ja quando o tempo estiver explicito, sao restricdes re-
ondmicas.

Conforme Shabana (2013), com a adicdo das restricdes e multiplicadores de La-
grange (\) na equacgao 5.52, o sistema de equacodes se torna

Mg + A" A = Qe + Qy (5.60)

T
onde Ag; = | OA1/0qi ONy/Oqi ... ON,c/O0qi ] e, dessa forma, Aqdq = 0. A matriz
A4, portanto, é escrita como

A1 A o Ay,
Ay = A.Ql A.22 A.Q" (5.61)
A Mo oo Apn
onde o termo A;; = ‘;2;. Além disso, a matriz A, tem posto igual a n. ja que as fungdes

de restricdo sao linearmente independentes. A primeira derivada parcial com respeito ao
tempo é

Ayl = — A, (5.62)

e, novamente derivado em relagdo ao tempo

Agd = — [Au + (A Q)4 + 2A 44 (5.63)

de forma que Q. = C,q. No formato matricial, o sistema torna-se
al_| @ (5.64)
A Qe

Qc = _Att - 2Aqtq - (AqQ)q(.l (5-65)

onde os sub escritos ¢ e q indicam derivadas parciais em fun¢ao do tempo e das coorde-

M A,
Ay O

sendo que o vetor Q. é obtido pela relagao

nadas generalizadas, respectivamente. O vetor Q, é dado por:

0
Q =Qc+ Qv+ 0 (5.66)
—Kjrqa—Dyrq



6 SISTEMA DE CONTROLE

Os sistemas de controle estao presentes nos mais diversos equipamentos de forma
a manter um condicao desejada de forma automatica. De maneira similar, satélites os utili-
zam para que uma atitude seja mantida ou atingida. Como atuadores, podem ser utilizadas
rodas de reacdo, bobinas magnéticas, giroscépios de controle de momento, entre outros
(WIE, 2008).

Neste trabalho somente foram consideradas rodas de reacdo como atuadores e,
para a lei de controle para rastreio da atitude, utilizou-se um sistema de rastreador linear
quadratico (do inglés Linear Quadratic Tracker, LQT).

6.1 RASTREADOR LINEAR QUADRATICO

Um sistema LQT € um servo sistema que visa o rastreio de comandos especifi-
cos e diferentes de zero com uma configuracao genérica de compensadores. Conforme
apresenta a Figura 6.1, existe uma malha de realimentacdo interna para um sistema de
aumento de estabilidade (do inglés Stability Augmentation System, SAS) e uma malha
externa para rastreio das variaveis de interesse.

Figura 6.1 — Diagrama de um sistema Rastreador Linear Quadratico

z(t)

A
H
A
f@® s(t) g(®) k(t) x(t)
Compensador » U, Planta
v
u, C
v
y(t)

Fonte: Adaptado de Stevens, Lewis e Johnson (2015)

Conforme apresentado na Figura 6.1, as variaveis medidas, y, podem ser expressas
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da forma

y(t) = Cx(t) (6.1)

e as variaveis de performance

z(t) = Hx(t) (6.2)

sendo x(t) o vetor de estados da planta. As matrizes U, e U, sdo matrizes de ganho
enquanto que f(¢), s(t), g(t), k(t) séo, respectivamente, os vetores de rastreio, erro, saida
do compensador e acéo de controle. O erro, portanto, é escrito como

ou entao

s(t) = £(t) — Hx(t) (6.4)

Além disso, o compensador € do formato

w=F,w+ Fgs
(6.5)
g = FdW —+ FjS

para que a estrutura desejada possa ser adotada (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015).
As variaveis w e g sdo os vetores de estado e saida do compensador, respectivamente.
Para o modelo proposto, a dindmica da planta pode ser escrita como:

x = Nyx + Nk
(6.6)
y = Nyx
Para o desenvolvimento das equacdes futuras, foi considerada a dindmica aumen-
tada da planta, ou seja, a unido do vetor de estados da planta com o vetor de estados do
compensador. Em formato matricial, a dindmica aumentada pode ser escrita da forma

X Ny O N 0
R S S B S s (6.7)
w 0 FW W 0 Fs
e, utilizando a relacao da equacao 6.4 na expressao acima, obtém-se
X Ny 0 N 0 0
= e kg f4 x  (6.8)
W 0 F, W 0 s -F.H
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que, apos manipulagao algébrica, assume o formato da equagéo 6.9.

1)L [

As matrizes aumentadas sao retiradas da equacgao 6.9 e dadas conforme as equa-

N« 0
-F:H F

k +

0
FS]f (6.9)

cbes abaixo:

_ N, O
= (6.10)
“F.H F,
[N
Ny = (6.11)
0
—[o
F, = 6.12
F, (6.12)

De forma similar ao que foi realizado para os estados do sistema, € possivel unir as
saidas da planta com as saidas do compensador:

y C 0 0
Y| = o 8 (6.13)
A% 0 Fd w Fj
Substituindo a relacao 6.4 na equacgao 6.13, obtém-se:
y C 0 0 0
Y= * £+ (6.14)
\% 0 Fd W Fj —FjH
Unindo os termos da equacéo 6.14 obtém-se:
y C 0 0
Y| = 4 £ (6.15)
A% —FJH Fd w FJ

A equacdo 6.15 fornece as matrizes aumentadas C e Fj, dadas pelas equacoes
6.16 e 6.17 respectivamente.

_ C
= ’ (6.16)
~F;H Fyq
. 0
_ 6.17
= g (6.17)

A matriz H é obtida considerando a matriz H e zeros com mesmo niimero de colu-
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nas da matriz F,.

m- | 2 (6.18)
=1 .

A acéao de controle, por sua vez, é escrita como:

k=-Uyy+ Ugg (6.19)

Podendo ser resumida da forma:

k= [~U,|U] [ Y ] (6.20)
g

Sendo, entdo, a matriz de ganhos aumentada, K, dada por:

U = [Uy[Ug] (6.21)

6.1.1 Minimizacéao do indice de Desempenho

Para determinar os ganhos para o modelo, conforme (STEVENS; LEWIS; JOHN-
SON, 2015) aponta, é possivel utilizar a equacao de Lyapunov, resolvendo a para P, con-
forme

p— T p— PRy | — —_—
0=Nx P+PN,+U,+C U UUC (6.22)

sendo os termos Uy e U, matrizes de ponderacao para as acdes de controle e estados,
respectivamente, N, = N, — N, UC e Ny, = F, — N, UF;. Considerando a equag&o:

— T= T

— —1— T
X =N, Ngfofy Ny Ny (6.23)

Com as equagdes 6.23 e 6.22, é possivel determinar a fungao de custo 6timo, Y, a
ser minimizada (6.24):

Y = tr(PX) (6.24)
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6.2 ALOCAGCAO DE POLOS

O sistema de alocagao de polos para um problema de regulador (quando a entrada
de referéncia é nula), no espacgo de estados, e pode ser expresso pela equagao

k = —Ux (6.25)

sendo k o vetor de controle, U a matriz de ganhos e x o vetor de estados. Como apre-
sentado por Ogata (2010), essa técnica de controle € utilizada com o objetivo de tornar a
saida igual a zero que, com a presenca de perturbacgoes, ira se distanciar da referéncia. O
sistema pode entdo, ser dado por:

(1) = (Ny — N U)x(#) (6.26)

Resolvendo a equacao acima, obtém-se

x(t) = MMVl (1) (6.27)

sendo tanto a estabilidade quando o formato da resposta temporal podem ser obtidos pela
autovalores de N, — Ny U, os quais sdo denominados polos reguladores. Dessa forma, os
ganhos da matriz U podem ser ajustados de forma a obter os valores desejados dos polos
de malha fechada.

6.3 ANTI WIND-UP

De forma ideal, os atuadores podem entregar as a¢des de controle desejadas sem
ter um limite maximo ou minimo. Entretanto, na prética, existem valores que devem ser res-
peitados, denominados de batentes, sendo que o grafico da capacidade de atuagao pode
ser visto na Figura 6.2. Dessa forma, mesmo que uma acgao de controle seja extremamente
alta, o atuador nao ira ultrapassar sua capacidade limite.

Com isso, é necessario prestar atencao em alguns detalhes do projeto de controle
quando compensadores empregarem integradores. Isso porque os valores da agao de
controle continuardo a ser integrados mesmo apos o batente ser atingido, ndo correspon-
dendo o valor desejado com o valor real do controle gerado pelo atuador. Para mitigar esse
problema, utilizam-se filtros Anti Wind-Up de forma a limitar o estado do controlador. Como
apresentado por Stevens, Lewis e Johnson (2015), é possivel modificar o compensador de
forma a garantir que ndo ocorra o Wind-Up limitando o estado do controlador. Para isso,
parte-se da equacéao 6.5, entretanto os vetores de estados necessitam ser modificados de
forma a englobar o sistema de aumento de estabilidade (SAS). Isso ocorre pois os ga-
nhos sao dados pelo controlador - compensador mais 0 SAS - que entao necessita ter seu
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Figura 6.2 — Batentes de uma acao de controle

> g

4+ kL

Fonte: Adaptado de Stevens, Lewis e Johnson (2015)

estado limitado. Portanto, a equacéo 6.5 pode ser reescrita como

w=F, w+F,w,
(6.28)
g = deW + ijWa

onde w, indica a entrada aumentada do controlador, sendo entao

W= |y (6.29)

ou seja, estando em funcao do erro, dos estados da planta e da prépria agao de controle
com batentes, ja que ky representa a acao de controle apds ser limitada pelos batentes.
A matriz Fq;, por sua vez, engloba a matriz de ganhos da saida do compensador, antes
definida por U,, enquanto que a matriz F;, engloba a matriz de ganhos de realimentagao
interna, U,.. As matrizes Fy,, e F, sao dadas por

Foo— [ F, — U.C 0]
(6.30)
FSO = |: Fs _ULFd UL :|

onde Uy, deve ser escolhida de forma a manter a relagédo Fy = F — U, C assintoticamente
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estavel e, para isso, pode ser empregada a técnica de alocagéo de polos.

6.4 ATUADORES

6.4.1 Rodas de reacao

Para o controle de atitude, sdo comumente empregadas rodas de reacao, de forma
a gerar torque e alterar a quantidade de movimento angular do sistema. Como apresentado
por Wie (2008), a equacao da quantidade de movimento angular (Y') para um corpo rigido
€ dada por

T = Lotw + 107 (2 + w) (6.31)

sendo I32" a matriz de inércia do satélite e Ij3%** a matriz de inércia das rodas de reagao.
Além disso, € indica a velocidade angular das rodas de reagcao em relagéo ao sistema do
corpo. Derivando a equacao 6.31 em relagéo ao sistema inercial, obtém-se:

T = Lo + w x (Tgw) + T (Q + &) + (2 + w) x ([ (Q + w)) (6.32)

Considerando que Y pode ser igualado aos torques externos (Q.), e utilizando a
relagdo Q, = —(w x (Ij3fw)), obtém-se

(I + 156" ) = Qe + Qv + Qr (6.33)

sendo Q. atribuido as rodas de reacao e dado por:

Q= —(L" 2+ (2 +w) x L5 (Q +w)) (6.34)

Dessa forma, as aceleragdes angulares das rodas de reacdao podem ser utilizadas
como as variaveis de controle, responsaveis por gerar os torques de controle no satélite.
Apesar de nao ter sido considerado durante as simulagoes, a utilizacdo de rodas de re-
acao geralmente exige o uso de outros atuadores para dessatura-las, ou seja, evitar que
atinjam sua velocidade maxima de rotacao e, consequentemente, percam sua eficiéncia
(MANTOVANI et al., 2018).
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6.4.2 Atuadores para supressao de vibracao

Diversas formas foram estudadas com o intuito de controlar a vibracao de estrutu-
ras flexiveis. Entre as formas empregadas esta a utilizagdo de atuadores piezoelétricos
(HU; MA, 2005), controles de atitude que consideram os modos flexiveis (WANG et al.,
2017) e até mesmo giroscépios de controle de momento posicionados na superficie da
estrutura flexivel (HU; ZHANG, 2015). Além dos mais diversos atuadores, variadas técni-
cas de controle sao estudadas tais como H,, (SOUZA; SOUZA, 2015) e controle preditivo
(TAYYEBTAHER; ESMAEILZADEH, 2017).

A utilizacao de piezoelétricos, que podem atuar tanto como sensores como atuado-
res, € feita sobre as estruturas flexiveis, como mostra a Figura 6.3, onde a estrutura flexivel
€ mostrada em azul e os atuadores em preto.

Figura 6.3 — Atuadores piezoelétricos dispostos sobre estrutura flexivel

Nesse formato, esses atuadores sao distribuidos sobre a superficie do painel e
quando sujeitos a uma corrente elétrica geram forgas, agindo sobre os modos flexiveis.
Para as simulagdes, matematicamente foram considerados duas variaveis de controle
agindo sobre o primeiro modo de flexao da estrutura, uma para cada painel. Dessa ma-
neira, a agéo de controle é alocada no primeiro termo do vetor Q.,". Isso se torna efetivo
devido ao primeiro modo ser dominante em relacdo aos outros, e portanto, atuar sobre ele
se é uma maneira viavel de atenuar a vibragédo, podendo ser considerado andlogo a atuar
sobre o proprio deslocamento do painel.



7 SIMULACAO E RESULTADOS

Com a implementacao das equacdes, apresentadas dos Capitulos 5 e 6, através
dos softwares Mathematica e MATLAB, foi possivel simular as condi¢gdes de um satélite
no espaco, além de analisar os resultados obtidos. Conforme indica a Figura 7.1, foram
adotados dois SAGs (em azul) conectados em lados opostos do hub.

Figura 7.1 — Configuracado adotada do satélite

o

Os dados utilizados para a simulagao foram:

» Massa do hub do satélite: 500 kg;

310 1.11 1.01
+ Matriz de inercia do hub: Ip°" = | 1.11 360 —0.35 | kg.m?;
1.01 —-0.35 530.7

* Massa do painel solar: 7.5 kg;

» Comprimento do painel solar: | = 3 m;

» Largura do painel solar: b =1 m;

» Espessura do painel solar: ¢ = 0.09 m;

+ Modulo de elasticidade: 0.8035 * 10° Pa;
+ Fator de amortecimento: 0.025;

* Mddulo de Poisson: 0.3;

» Posicao da raiz da linha de simetria do painel direito em relagdo ao centro de massa
do hub:
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- Xi=0m;
- Yy} =0.45m;
~ Z) = —0.7m;

» Posi¢ao da raiz da linha de simetria do painel esquerdo em relagdo ao centro de
massa do hub:

- X2=0m;
- Y7 = —0.45 m;
— 22 =—0.7m;

 Raio da orbita: 600 km;
* Inclinagéo da érbita: 0°.

A orbita é assumida como circular. Durante as simulagdes, tinha-se como objetivo
analisar a forma da resposta de corpo flexivel dos painéis sobre deflexdes, assim como na
presenca de torques externos e de controle. Inicialmente o sistema de eixos do corpo é
assumido como estando alinhado com o sistema de referéncia LVLH, ou seja, ¢ = 0 = =
0. Como agentes externos, foi considerada a forca da gravidade agindo sobre os painéis,
além do torque gravitacional, dado por:

Qg = 3wy,’a x (Ijy™a) (7.1)

O vetor a é um vetor unitario que aponta do sistema do corpo para o centro da Terra.

7.1 MODELAGEM DOS CORPOS

A sequéncia adotada define o painel direito como o corpo 1, o painel esquerdo como
corpo 2 € 0 hub como corpo 3. Para a modelagem da estrutura, foi considerado um hub
central com as propriedades de massa e inércia apresentadas anteriormente. O centro do
sistema de coordenadas do hub foi posicionado em seu centro de massa.

Para o painel direito, o sistema de referéncia (X',Y*,Z!) foi adotado de forma a ficar
coincidente com o sistema do corpo central, ou seja, o sentido positivo dos eixos coincide
com os do hub quando colocado na sua posicao de engaste. Ademais, a origem desse
sistema foi posicionada na origem do sistema do hub de forma a simplificar o modelo,
conforme a Figura 7.2. Também foi definido um sistema auxiliar, do segmento 5 do corpo
i, dado pelos eixos X/, Y;' e Z;, representado na Figura 7.2.
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Figura 7.2 — Sistema de referéncia do corpo 1

X1 Zl

Com essa configuragdo assumida, a integral de I}, por exemplo, seria

X +b/2 YL pZi4c/2 T
I, = / / / PR TR TS (7.2)
00 .
s=b/2 Zi—c/2

entretanto, como o segmento inicial do painel (de 0 até Y;') é adotado para que a origem
dos sistemas coincida, pode-se manipular a equagao 7.2 de forma a obter

X3+b/2  pYE  pZi+c/2 1T
I, _/ / / pa (XYY ZYEN(XY Y, ZYdXdY dZ
s=b/2 ZE—c/2

X1+b/2 Zi+c/2 T L B B
/ // pla (XLYH ZYha (XYY ZYhdXdYdZ

a=b/2 Zi—c/2

(7.3)

sendo que, para isso, assume-se que Y = Y + Y e, portanto, dY = dY. Além do mais,
0 segmento inicial do painel possui massa zero e, consequentemente p = 0, 0 que leva a
equacgao 7.4. As integrais realizadas para 0s corpos 1 e 2 seguem 0 mesmo principio aqui
demostrado.

b/2 o
I, = / / / P (XYY, ZYEN (XY Y, 2 dXdY dZ (7.4)
b/2 —0/2

Inicialmente, a matriz S* foi montada considerando as formas modais de vigas tanto
para deflexdo como para tor¢do. Foi considerado que, durante uma deflexao positiva da
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viga (sentido positivo de Z), os elementos superiores (Z = ¢/2) se deslocam no sentido
negativo do eixo Y! e o elementos inferiores (Z = —c/2) se deslocam no sentido positivo.
Além disso, durante a tor¢do no sentido positivo, elementos do posicionado em X' < 0
sofrem deslocamentos positivos no eixo X' e, consequentemente, elementos posicionados
X! < 0 sofrem deslocamento negativo em X'. Dessa maneira

0 %—T;yz
S! = —z% 0 (7.5)
Z, —Tix

onde os termos Z, e T; sao as formas modais de flexdo e tor¢édo, respectivamente. Para
tanto, s&o adotados n,;, formas de flexdo e n,;, formas de torgéo, de forma que o nu-
mero total de coordenadas elasticas do corpo 7 seja dado por ngf = ngff + nfm. A ma-

triz apresentada na equacao 7.5 de forma que o vetor de coordenadas flexiveis esteja
T

qr = [ a; a5 ] . O processo analogo foi realizado para a matriz S2. Com esse sistema
definido, valores positivos de ¢y, para ambos os painéis indicam uma deflexao positiva no
eixo Z.

Considerando os trés corpos e suas respectivas matrizes de massa generalizadas,
forca generalizada e coordenadas generalizadas, é possivel escrever o sistema total da
seguinte forma:

Ml 0 0 ql Ql
0 M2 0 Q| = | Q? (7.6)
o o M ||d Q?

Devido aos painéis estarem engastados ao corpo central, € necessario adicionar
restricoes ao sistema. Pode-se expressar a relagdo da posicao dos painéis (considerando
a origem dos sistemas de referéncia dos corpos) da forma:

R'-R’=0
o' —6°=0
(7.7)
R*-R’=0
0> —6>=0

Realizando a derivada parcial das equac¢des acima em fungdo das coordenadas
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generalizadas, € possivel obter a seguinte relacao

SR!
50"
I 00000 -1 0 i}
0I 0000 0 —-I||JR2
=0 (7.8)
000IO0O0-I0 562
000010 0 -I i}
SR?
_502_
e,portanto
I 00000 -I 0
C. = 01 0000 0 -I 79)
000IO0O0-I 0
0000TIO0 0 -I

sendo I a matriz identidade. A obtencao do vetor Q., como apresentado pela equa-
cao 5.65, a partir da equacgao 7.7, resulta em Q. = 0. Isso ocorre pois a relacdo das
equacbes de restricdo ndo dependem explicitamente do tempo e, portanto, a derivada par-
cial em relagéao ao tempo é nula. Ademais, os termos (C,q), também resultam em zero.
O sistema final, com as relagdes de restricao €, entao:

M. 0 O
o M2 o C,t
I (7.10)
o o0 M A Q.
Cq 0

7.2 SISTEMAS DE CONTROLE ATIVO

O sistema de controle de atitude foi projetado considerando trés rodas de reagéao
como atuadores, posicionadas cada uma em um eixo do sistema do corpo do hub. As
rodas de reacao possuem as seguintes propriedades:

« Inércia: 0.01911 kgm?;
» Torque maximo: 0.075 Nm;

* Velocidade angular maxima: 6000 RPM.
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Como compensador, foi utilizado um integrador puro de forma a rastrear os estados
da posicao angular (¢,0,% ou q), enquanto que todos os estados do corpo rigido (posicao
e velocidade angular) foram realimentados internamente. As matrizes do compensador,
assim como os ganhos e ponderagdes utilizados estdo no Apéndice B.1.

Para o controle de modo flexivel, foram utilizadas duas técnicas de controle consi-
derando atuadores ideais agindo sobre o primeiro modo dos painéis - tais como piezoelé-
tricos. O primeiro é o método de alocagao de polos de forma a regular as velocidades das
coordenadas de deformacao. Dessa maneira, o controle se torna uma espécie de sistema
de aumento de estabilidade, aumentando artificialmente a rigidez inerente aos painéis. As
matrizes para esse caso estdo no Apéndice B.2.1.

Como segundo método, foi utilizado um LQT com compensador PID, onde as varia-
veis rastreada sdo as velocidades do primeiro modo flexivel de cada painel. Nesse sistema,
nao foi utilizada a realimentacao interna. Para esses sistema, as matrizes encontram-se
no Apéndice B.2.2.

7.3 RESULTADOS PARA MODELO ESTRUTURAL POR VIGAS

Para o modelo do painel solar engastado modelado pela teoria de vigas, foram
considerados os dois primeiros modos de flexdo e os dois primeiros modos de torcéao.
Como condicao inicial, o satélite foi colocado no espago nos angulos § = 0, ¢» = 0 e
¢ = 1.03° (hub e painéis, ja que estao alinhados). Essa posi¢cao de equilibrio surge pelo
satélite estar sobre a influéncia do torque gravitacional e possui produtos de inércia. Além
disso, devido a Orbita ser circular e com raio de 600 km, as velocidades angulares de
equilibrio sdo: p = 0 rad/s, ¢ = 0.00108 rad/s e r = —1.9 1075 rad/s. Ademais, os painéis
possuem uma deflexdo de equilibrio, que surge da forga gravitacional agindo sobre os
corpos. A condigdo de equilibrio para os modos s&o gy, = —0.0001489, g5, = 0, g7, = 4.2
107° e q;, = 0, sendo esses valores aplicaveis para ambos os painéis. A partir disso é
possivel avaliar que os corpos flexiveis iniciam com uma deflexdo em relagcao ao centro da
Terra, esperado devido a forga gravitacional.

Nessa condicao de equilibrio, é possivel colocar uma perturbacéo de 0.05 na co-
ordenada do primeiro modo flexivel do painel, para observar a resposta que surge. Esse
caso € mostrado na Figura 7.3 e, como € possivel ver, uma perturbagdo no painel direito
acaba excitando vibragbes no painel esquerdo. Além disso, existe alteragdes na veloci-
dade angular do satélite, como apresenta a Figura 7.4. Também & possivel verificar pela
Figura 7.5 que a segunda forma modal encontra-se muito menos excitada que a primeira,
enquanto as outras se aproximam de zero - o resultado analogo € obtido para o painel
esquerdo.

E interessante avaliar que a frequéncia da oscilagdo obtida pela simulagéo é pro-



Figura 7.3 — Primeiro modos dos painéis com perturbacao e sem sistema de controle
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Figura 7.5 — Coordenadas flexiveis do painel direito
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xima a frequéncia obtida por equagdes analiticas de viga engastada, isso supondo Poisson
igual a zero. Nesse caso, a frequéncia de primeiro modo da viga é obtida pela equacgao
4.19, resultando em 70.47 rad/s e, consequentemente tendo periodo de 0.08915 s. O valor
obtido para o primeiro modo é de 0.08649, representando uma diferenga de somente 3%.

As respostas do sistema considerando perturbacao em outros modos flexiveis po-
dem ser vistas no Apéndice C.1.

7.3.1 Resposta de modo flexivel com controle por alocacao de polos

Para as simula¢des com a perturbagéao do primeiro modo de flexao, foi considerado
uma perturbacao de q}l = 0.025, sendo que a resposta com o controle de supressao de
vibragdo por alocacédo de polos é mostrado na Figura 7.6. A Figura 7.7 ja apresenta a
comparagao entre a coordenada q}l sem controle e com o controle por alocagao de polos.

Como visto, a perturbacdo do modo flexivel acaba perturbando também as velo-
cidades angulares do satélite, mas que acabam sendo minimizadas de forma simultanea
quando o controle estiver ativo atuando sobre os painéis. Na Figura 7.8 é possivel anali-
sar a comparagao das velocidades angulares p do satélite sem e com o controle de modo
flexivel. Ja as agoes de controle obtidas para esse caso sao apresentadas na Figura 7.9.

Como é possivel ver, o controle por alocacao de polos foi capaz de reduzir tanto a
vibragédo dos painéis como a velocidade angular dos corpos.
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Figura 7.6 — Primeiro modos dos painéis com perturbagao e controle por alocag¢ao de polos
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polos

0.025 T T i T
_qf1 Sem controle
1

0.02 T

_qf1 Controle por alocagéo de polos
1

0.015 1} ﬂ
0.01

0.005

-0.005

-0.01

T
|

-0.015

0.02 —H 1

_0025 L | 1 L | 1 L | 1
0



60

Figura 7.8 — Comparacao da velocidade angular do satélite com e sem controle por aloca-

¢ao de polos
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7.3.2 Resposta de modo flexivel com controle por LQT PID

De forma similar a alocacao de polos, para analise do controle por LQT e compen-
sador PID, foi utilizada uma perturbagéo de 0.025 na variavel q}l. A resposta do amorteci-
mento dos painéis pode ser vista na Figura 7.10, enquanto que a Figura 7.11 apresenta a
comparagao entre o caso sem controle e com o controle PID ativo.

Figura 7.10 — Primeiro modos dos painéis com perturbacao e controle LQT com compen-
sador PID
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A acao de controle obtida para o LQT com compensador PID esta na Figura 7.12.
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Figura 7.11 — Comparagéo de q}l perturbada sem controle e com controle LQT com com-

pensador PID
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7.3.3 Comparacao dos resultados dos controles de supressao de vibracao

A Figura 7.13 apresenta a resposta da coordenada q}l comparando 0 caso em que
nenhum controle foi empregado com as duas técnicas utilizadas. Alguns detalhes podem
ser analisados, como a maior redu¢ao da amplitude da vibracdo utilizando alocagéao de
polos, apesar da resposta com compensador PID passar a apresentar menor amplitude
apos 0.7 segundos. Entretanto, nenhuma andlise comparativa superior pode ser realizada
devido a forma diferente como os ganhos foram alocados, além de nao ter sido utilizado ne-
nhum objetivo quantitativo para avaliar o desempenho dos controladores. O que pode ser
concluido é que ambas as técnicas podem ser empregadas para o controle de supressao
de vibragéao, tendo elas reduzido a amplitude das oscilagbes em comparagdo as simula-
¢cOes de malha aberta. De forma indireta, as técnicas também foram capazes de influenciar
a velocidade angular dos corpos atuando no modo flexivel. Além disso, o controle por LQT
tende a apresentar uma menor utilizagcdo do controle, entretanto isso esta inerentemente
associado a sua estrutura e formulagdo matematica.

Figura 7.13 — A¢Oes de controle geradas pelo compensador PID
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7.3.4 Sistema de Controle de Atitude

O sistema de controle de atitude foi empregado para alterar o apontamento do sa-
télite no espago em relagéo ao sistema LVLH e analisar a influéncia desse comportamento
na dinamica flexivel dos painéis. A Figura 7.14 apresenta o caso onde o satélite parte do
equilibrio e rastreia uma referéncia de ¢ = 10°, ¢ = 11° e ¢ = 9° - valores escolhidos de
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Figura 7.14 — Rastreio de posi¢cado angular
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forma arbitraria. Com os resultados é possivel ver que as ag6es de controle sdo limitadas
pelos batentes (Figura 7.15). A Figura 7.16 apresenta as velocidades angulares das rodas
de reagdo durante a manobra realizada. Para esse caso, o filtro Anti Wind-Up foi utilizado,
devido a saturacao existente nos atuadores, sendo que no Apéndice C.3 sao apresentadas
as comparacoes de resposta com e sem o filtro Anti Wind-Up. Além disso, o Apéndice C.3
também apresenta a importancia do Anti Wind-Up para o controle de atitude durante as
perturbagdes, para que o satélite volte mais facilmente para a posicao de equilibrio.

Durante manobras realizadas pelo controle de atitude, pode-se gerar vibragdes nos
modos de corpo flexivel, entretanto, durante as simulacoes, as alteragdes foram muito pe-
quenas, sendo que o segundo modo de flexdo encontra-se uma ordem de grandeza abaixo
do primeiro. Isso ocorre devido a tanto os parametros estruturais adotados para os painéis,
como também para uma baixa acao de controle devido aos batentes. O uso de condicdes
mais préximas da realidade podem levar a uma melhor representacao da influéncia do sis-
tema de controle na deflexao e torcao dos painéis. Porém, apesar de pequena, os painéis
sofrem variacdo da deflexdo durante o movimento do satélite e isso ocorre devido a altera-
¢ao da componente da forga gravitacional agindo de forma perpendicular ao painel, como
é possivel ver na Figura 7.17.
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Figura 7.15 — Ac¢oes de controle durante o rastreio de posi¢cao angular
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Figura 7.17 — Deflexao dos painéis devido o rastreio de posi¢cao angular
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7.4 RESULTADOS PARA MODELOS ESTRUTURAL POR PLACAS

De forma similar ao que foi feito para o caso de modelagem por vigas, uma con-
digdo de equilibrio € determinada para esse caso. Como 0s painéis sao 0s mesmos, e
consequentemente as matrizes de inércia referentes ao corpos se mantém - independente
da modelagem assumida -, as condigdes de equilibrio se mantém as mesmas do caso
mostrado anteriormente. Comparando novamente a frequéncia de primeiro modo obtida
analiticamente, o resultado da simulagao apresenta um periodo de 0.08658 s, resultando
em um erro de também 3%. A Figura 7.18 apresenta a primeira coordenada flexivel do
painel direito e do painel esquerdo, para uma perturbacao de 0.05.

Como esperado, a resposta do painel pela modelagem de placas apresenta 0 mesmo
comportamento que pela modelagem de vigas. Isso fica evidente na Figura 7.19, onde a
resposta por viga e por placa da coordenada q}l foi sobreposta:

Os outros modos flexiveis de vigas estao na Figura 7.20 e estao proximos de zero.
O mesmo é valido para as coordenadas analogas do painel esquerdo. As demais con-
dicdes empregadas no caso da modelagem para vigas resultam em respostas muito si-
milares para vigas. Dessa forma, para as condi¢des adotadas, os dois modelos podem
ser empregados sem grandes perdas de informagdo. Entretanto, a modelagem adotada
trata-se de sobrepor dois modos de viga a fim de aproximar o comportamento de placa e,
portanto, esperava-se uma grande similaridade. Outras formas de lidar com o problema
resultam em outras aproximagdes, tais como frequéncia natural e formas modais. Sukho-
terin, Baryshnikov e Aksenov (2016) apresenta um estudo de formas modais por fungdes
hiperbdlicas, além de realizar um estudo comparativo das frequéncias naturais obtidas por
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Figura 7.18 — Primeiro modos dos painéis (placa) com perturbacdo e sem sistema de
controle
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diversos autores e seus respectivos métodos.
Outros resultados de simulagdes com perturbagdes estdao no Apéndice C.2.

7.4.1 Perturbacao de Translacao

Além da excitagdo dos modos flexiveis devido ao controle de atitude, sistemas de
posicionamento tais como o posicionamento dinamico (conhecido em inglés como Stati-
onkeeping) podem ser responsaveis por vibragdes nas estruturas. Como apresentado por
Wie (2008), algumas vezes as frequéncias de modo flexivel ndo geram interferéncias nos
sistemas de controle, enquanto que em algumas ocasides podem interferir severamente.
Isso também esta associado ao modo de operacao dos atuadores utilizados para realizar
0 posicionamento, 0s quais empregam sistemas on-off em conjunto com técnicas de mo-
dulacao de largura e frequéncia de pulso (PWPF). Com o PWPF, diversos pulsos de curta
duracao e grande amplitude sao utilizados, levando a perturbagdes dos corpos conectados
aos corpo central.

Apesar dos atuadores com PWPF n&o terem sido modulados, foi utilizada uma forga
de 500 NV atuando no eixo Z3, para apresentar o comportamento associado a propulsores.
A Figura 7.21 apresenta o resultado obtido considerando que a for¢ca permanece atuando
sobre 0 corpo e, entdo, ap6s 1 segundo ela cessa. A resposta tem magnitude da ordem
de 10~2 mesmo com uma forca de grande magnitude atuando, contudo, é possivel avaliar



Figura 7.19 — Comparacgao da resposta q}l pela modelagem de viga e placa
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Figura 7.21 — Forga perturbativa no eixo 23
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o formato da resposta que surge.

De forma geral, a trajetéria de translagéo do satélite pode ser visto na Figura 7.22,
onde a orbita foi propagada por 22 minutos. Como condicao inicial o satélite foi posicionado
sobre o0 eixo Xgcr a uma altitude de 600 km e com velocidade de 7558.47 m/s de forma
manter uma 6rbita circular. A Figura 7.22 apresenta as distancias normalizadas, da forma
Xecr = o1/ #, Yecr = ypci/», Zecr = zZpci/ >, sendo » o raio da orbita.



Figura 7.22 — Trajetoria no sistema ECI
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8 CONCLUSAO

O estudo da dindmica de corpos flexiveis se mostra extremamente importante em
certas situacdes e, com isso, técnicas para analisar esse comportamento sdo essenciais.
A abordagem utilizada apresentou a teoria de multicorpos como base para estudar nao
somente o comportamento de estruturas flexiveis, como também de diversos corpos co-
nectados entre si que podem apresentar as mais variadas conexdes e juntas. Enquanto
as matrizes de massa sdo obtidas utilizando a energia cinética do corpo, as forgas ex-
ternas podem ser encontradas aplicando o principio do trabalho virtual. Além disso, os
multiplicadores de Lagrange sao utilizados para gerar as restrigdes existentes no sistema.

A modelagem das estruturas pode seguir diversos formatos, sendo que a aborda-
gem por formas modais foi escolhida. Como visto, tanto a teoria de vigas como de placas
pode ser empregada de forma a obter resultados aproximados para geometrias simples.
Nesse processo, algumas caracteristicas importantes do modelo precisam ser ignoradas,
tais como as formas mais complexas de engastes que podem surgir. Dessa forma, apesar
das formas modais serem suficientes para descrever situa¢gdes mais simples, € necessario
investir em um método mais requintado de forma a obter resultados realistas e precisos
desses modelos complexos. Para isso, comumente emprega-se o método de elementos
finitos e que também pode ser utilizado em conjunto com a teoria de multicorpos.

Além da modelagem, em situacdes que os modos flexiveis de uma estrutura po-
dem comprometer ou degradar a eficiéncia de uma missao, é necessario aplicar métodos
de controle. Para tanto, foi tratado o caso de forcas atuando no corpo flexivel onde duas
técnicas de controle foram utilizadas, sendo elas alocacao de polos e um regulador linear
quadratico com compensadores PID. A técnica de alocacao de polos apresenta maior faci-
lidade de implementacao, servindo como um sistema regulador e de realimentagéo interna.
Esse método pode ser entendido como um sistema de aumento de estabilidade, aumen-
tando a rigidez dos painéis de forma artificial. J& os compensadores PID apresentam uma
estrutura relativamente mais complexa, mas geralmente apresentam uma utilizagdo menor
de controle. Entretanto, é essencial notar que a resposta do controle depende em grande
parte dos ganhos escolhidos pelo projetista e, portanto, uma conclusdo acerca de qual
dos métodos € superior ndo pode ser tomada. Para isso, seria necessario utilizar uma
metodologia mais rigorosa tanto de comparagédo como de projeto.

Em relacao aos atuadores, foram assumidos batentes para a acdo de controle das
rodas de reagdo. Embora isso aproxime a simulagdo do caso real, € necessario uma maior
investigacao acerca das reais caracteristica desses atuadores e seus limites.

Em suma, um método para tratar um satélite em ambiente espacial com dois painéis
solares engastados foi apresentado, além de duas técnicas de controle para realizar a
supressao das vibragdes. Com isso, € possivel partir para estudos mais avangados sobre
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o tema em trabalhos futuros, empregando o método de elementos finitos, além de utilizar
situagdes mais proximas da realidade para os sistemas de controle.
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APENDICE A — FORMAS MODAIS

A.1 — FORMAS MODAIS PARA VIGAS

Foram utilizadas duas formas modais de flexdo e duas formas modais de torcao
para representar a viga engastada. A Figura A.1 apresenta as duas primeiras formas
modais de flexdo, enquanto que a Figura A.2 apresenta as duas primeiras formas modais
de torcao utilizadas. As formas modais estdo em funcado do coeficiente adimensional &,
sendo ¢ = y/L e L o comprimento da viga.

Figura A.1 — Formas modais de Flexao

—1 forma modal
0.5 —2 forma modal| -

Z(z)

-0.5F g
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Figura A.2 — Formas modais de Torg&o

—1 forma modal
—2 forma modal

A.2 — FORMAS MODAIS PARA PLACAS

Para as placas, foram consideras 4 formas modais, sendo a primeira obtida pelo
primeiro modo de viga engastada e primeiro modo de viga livre, conforme mostra a Figura
A.3. As fungdes estdo em relagéo a dois coeficientes adimensionais £ e A, talque £ = y/L
e A = z/bonde L é o comprimento da placa e b a largura.

Para o segundo modo, foi considerado o primeiro modo de viga engastada e o
segundo modo de viga livre, apresentado na Figura A.4.

Para o terceiro modo, foi considerado o segundo modo de viga engastada e o pri-
meiro de viga livre (Figura A.5).

A ultima forma modal é dada pela 2 forma modal de viga engastada e a segunda
forma modal de viga livre, conforme mostra a Figura A.6.



Figura A.3 — Primeira forma modal de placa
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Figura A.4 — Segunda forma modal de placa




Figura A.5 — Terceira forma modal de placa

Figura A.6 — Quarta forma modal de placa
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APENDICE B — MATRIZES DE CONTROLE

B.1 — MATRIZES DE CONTROLE DE ATITUDE

O controle de atitude utiliza um Rastreador Linear Quadratico com integradores
puros e realimentacao interna de todos os estados. Dessa forma, as matrizes da dinamica
dos compensadores, definas pela equagao 6.5, sao:

F, = (B.1)
SR
F.=|0 10 (B.2)
(00 1
SRR
Fq= 1 (B.3)
- 0 =
0
F; = 0 (B.4)
0

As ponderagdes utilizadas para as matrizes Uy e Uy sdo, respectivamente, 2.5 e
0.01. A matriz R torna-se:

001 O 0
Uy = 0 001 0 (B.5)
0 0 0.01

A matriz Q é uma matriz de zeros de 9 linhas e 9 colunas, onde os termos néo nulos

U,(8,8) = 1; Uy(6,6) = 2.5 (B.6)
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Dessa maneira, as matrizes de ganho obtidas s&o:

—15.8102356 —0.0070501 —0.1205382
U, = 0.0111570  —9.9999974 —0.0004754 (B.7)
0.1905870 0.0005604  —9.9992734

—2582.25091  —5.92337 1.68048  —404.31518 —0.51279  1.62218
U,= | —4.69685 —2443.99780  1.44634  —0.17495 —313.14509  0.07776
—0.33156 145880  —3293.96845 —1.61806  0.10604  —363.30547
(B.8)

Para o filtro Anti Wind-Up do sistema de controle de atitude, o polo foi colocado em
—21, sendo ¢ a unidade imagindria.

B.2 — MATRIZES DE CONTROLE DE MODO FLEXIVEL

B.2.1 — Matriz de Alocacao de Polos

Para o projeto dos modos flexiveis, foi considerada a dinamica linearizada do pri-
meiro modo de cada painel. Dessa forma, os polos foram alocados, resultando na seguinte
matriz de ganhos:

—24.8036319 —0.3481140
—0.3481140 —24.8036319

I
o
L

Y

B.2.2 — Matriz de LQT com compensador PID

Para o compensador PID, as matrizes 6.5 mudam em relagdo as de controle de
atitude, pelo compensador sem um PID e ndo um integrador puro. Assim, as matrizes
tornam-se:

o 0 0 0
-1
Fs = 0 000 (B.10)
o 0 0 0
0 0 0 —150
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10
10
F, — (B.11)
01
01
0o 0o o o ]
1 0 0 0
0 —22500 0 0
Fy— (B.12)
O 0 0 0
o 0 1 0
(0 0 0 —22500
S
0 0
150 0
£, = (B.13)
1
0
150

As ponderacgdes utilizadas para as matrizes U, e Uy sao, respectivamente, 2.5 e
0.01. A matriz Uy torna-se

02 0
Uy = [ 0 0.2] (B.14)

enquanto que a matriz U, possui 6 linhas e 6 colunas, onde os elementos ndo nulos séo:

Uyx(1,1) =1

(B.15)
Ux(2,2) =2.5

Como o controle para modo flexivel ndo utiliza realimentacao interna, a Unica matriz
de ganhos se torna a matriz de saida do compensador. Assim:

| 14.9999 14.9999 -0.0293 0 0 0

U, = (B.16)
0 0 0 15 14.9999 —0.0293



APENDICE C — OUTROS RESULTADOS DA SIMULACAO

C.1 — PERTURBACAO DAS COORDENADAS DE MODO FLEXIVEL PELO MODELO DE
VIGA

Para o caso de perturbagao do segundo modo de flexdo, também para uma pertur-
bacéo de amplitude 0.025 - mas na coordenada gy,, 0 resultado é apresentado na Figura
C.1. Comparando com os resultados de perturbacdo do primeiro modo, a frequéncia é
superior, assim como a velocidade para que a vibragdo seja amortecida. Além disso, é
interessante avaliar a baixa influéncia no painel ndo perturbado.

Figura C.1 — Coordenadas ¢y, modo flexivel
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Para o caso de perturbar o primeiro modo de tor¢do com amplitude de 0.025, o re-
sultado é apresentado na Figura C.2, enquanto que do segundo modo de tor¢cao na Figura
C.3. Para o caso da perturbacao do primeiro modo de flexao, é interessante avaliar a ex-
citagcdo que surge no segundo modo, com amplitude consideravel em relagdao ao primeiro.
Além disso, para esses casos, a componente ¢ da velocidade angular do satélite € que
acaba sendo perturbada, o que é esperado por ser induzida uma tor¢cao nesse eixo (Figura
C.4).



Figura C.2 — Coordenadas ¢y, modo flexivel
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Figura C.4 — Velocidade angular com perturbagéo em gy,
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Figura C.3 — Coordenadas ¢y, modo flexivel
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C.2 — PERTURBAGAO DAS COORDENADAS DE MODO FLEXIVEL PELO MODELO DE
PLACAS

Para o modelo de placas, as variaveis ¢y, e gy, foram perturbadas, sendo que as
Figuras C.5 e C.6 apresentam os resultados, respectivamente.

Figura C.5 — Coordenadas ¢y, modo flexivel para placas

0.025 T T

0.02
0.015

0.01r

O'OOSV ﬂA&AQ&AAAga
ki iaasaaes

1
G
o

-0.01

-0.015 - 4

-0.02 - 4

_0025 | 1 1 |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25



85

Figura C.6 — Coordenadas ¢y, modo flexivel para placas

0.025 T
0.02 -
0.015

0.01

ST
-0.005 I U \W\/ \/W \/ Mj\/ e 4

1
Qs
o

-0.01

-0.015 i,

-0.02 —U 1

-0.025 L 1 L L 1 L L 1 L
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2

t(s)

C.3 - COMPARAGCAO ENTRE A UTILIZAGAO OU NAO DO FILTRO ANTI WIND-UP

Durante as simulagdes, o filtro Anti Wind-Up foi empregado no controle da atitude ja
que esses atuadores estavam limitados pelos batentes. O uso do filtro foi capaz de melho-
rar a resposta obtida, como é possivel ver na Figura C.7, onde é mostrada a comparagao
do angulo ¢ rastreando 10° e partindo de 0°. A Figura C.8 apresenta a acao de controle no
eixo X3 que induziu a rotacdo em ¢.

Além do caso da saturacao durante a manobra de apontamento, no caso de pertur-
bacoes o Anti Wind-Up se mostra importante. Para o caso de uma perturbagéo de 0.025
na coordenada q}q, tanto a velocidade angular como a posi¢cao angular do corpo sofrem
oscilagdes e com isso o sistema de controle de atitude gera torques de controle. Como es-
tas oscilacbes sao de alta frequéncia e grande amplitude, os atuadores atingem os limites
dos batentes e, sem o filtro Anti Wind-Up acabam demorando mais tempo para retornar ao
equilibrio, como é possivel ver na comparacao feita na Figura C.9.



Figura C.7 — Comparacao da resposta de ¢ com e sem o Anti Wind-Up
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Figura C.9 — Comparagéao da acgao de controle u, com e sem o Anti Wind-Up com pertur-

bagdo em ¢,
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