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Capitulo 1

Introducao

Em seu seminal livro Principios Matemdticos da Filosofia Natural, publicado originalmente em
latim em 1687, Isaac Newton descreve varias de suas principais contribuigoes a Fisica. Em meio
as formulacoes das Leis de Newton, da Lei da Gravitacdo Universal, e diversas outras, Newton
apresenta um experimento mental conhecido como o Canh&o de Newton. O experimento consistia
em considerar a trajetéria que uma bala de canhdo percorreria se atirada de um canho no topo
de uma enorme montanha. Newton postula, entao, que velocidades iniciais diferentes alterariam a
trajetoria final da bala de canh&o, e que haveria alguma velocidade inicial para qual a bala circularia
ao redor da Terra em uma 6rbita circular fixa, similar & Lua.

Essa foi a primeira descri¢do matemaética da possibilidade do que viriam a ser chamados satélites
artificiais. 270 anos depois, a Unido Soviética lancou ao espaco o Spuinik 1, o primeiro satélite
artificial a orbitar a Terra, dando inicio & Era Espacial. Desde entao, os satélites tomaram conta
do imaginario popular e se tornaram pecas importantes da sociedade contemporanea em diversas
frontes, com aplicacoes militares, comerciais e cientificas.

Dentre as aplicacoes cientificas, os maiores expoentes no imagindrio comum sdo resultado de
missoes de custo elevadissimo, como o Telescopio Espacial Hubble (US$4,7 bilhoes quando langado),
a sonda Cassini (US$ 3,26 bilhdes), e a Estacdo Internacional Espacial (estimada em 100 bilhoes
de euros pela Ageéncia Espacial Europeia). Enquanto todas essas missoes sao de inestimavel valor
cientifico, o elevado custo e as dificuldades tecnologicas de desenvolvimento e manutengao envolvidas
limitam a quantidade de missoes de grande porte sendo lancadas. Por outro lado, experimentos mais
simples podem ser realizados em maior quantidade, a baixo custo e sem necessidade de manutencao.
A solugdo que se tem adotado para esse tipo de problema consiste em lancar pequenas missoes
especializadas, com poucos experimentos cada, ao invés de um grande projeto capaz de executar
varios testes cientificos.

1.1 Programa CubeSat

Em 1999, Jordi Puig-Suari (California Polytechnic State University) e Bob Twiggs (Stanford
University) propuseram o padrao CubeSat: uma especificagdo para pequenos satélites, baseada em
uma unidade 1U, definida por um cubo de lado 10 cm com massa inferior a 1,33 kg, exemplificado na
Figura 1.1. Desejavam que a padronizagao de um modelo viesse a reduzir custos e diminuir o tempo
de desenvolvimento requerido para pequenos satélites, buscando tornar o espago mais acessivel para
a comunidade cientifica universitaria.

De fato, o Programa CubeSat, agora constituido por mais de 100 institui¢cGes educacionais,
empresas privadas', e até mesmo individuos?, mostrou-se um grande sucesso, impulsionando signi-
ficativamente a quantidade de missdes com satélites de carga tutil entre 1kg e 10kg, na literatura

! About — CubeSat. Disponivel em: <http://www.cubesat.org/about/>. Acesso em: 10 nov. 2018
>08SI-1 | AMSAT-UK. Disponivel em <https://amsat-uk.org/satellites/non-operational /ossi-1/>. Acesso em: 10
nov. 2018
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Figura 1.1: NanosatC-Brl, primeiro CubeSat brasileiro. Fonte: Fundac¢do de Ciéncia e Tecnologia - CIEN-
TEC

chamados de nanossatélites, e entre 0,1kg e 1kg, chamados picossatélites. Em comparacao, o Sa-
télite de Coleta de Dados 1, primeiro satélite artificial brasileiro, consiste em um prisma de base
octagonal, com massa de 115kg e dimensdes de 1 m de didmetro por 1,45m de altura.

Devido aos rigorosos requerimentos estabelecidos pelo padrao CubeSat, esse tipo de satélite pro-
poe um interessante problema de miniaturizagao tecnologica. Selva e Krejci (2012) discorrem sobre
o tema, apresentando as limitacoes tecnologicas da época na categoria de nanossatélites, focando na
possibilidade de empregar CubeSats para observacao terrestre. Os autores apontam que os limites
méximos de massa e dimensao implicam menor capacidade de geracdo e armazenamento de energia
elétrica, insuficiente resolucao espacial para instrumentos 6pticos e baixas taxas de transferéncia
de dados, tornando o padrao CubeSat incompativel com diversas tecnologias utilizadas em missoes
de maior escala, como radares de abertura sintética. Apesar disso, destacam que algumas tecno-
logias ainda ndo testadas em missoes CubeSat apresentam potencial de compatibilidade com os
estritos requisitos impostos, e que, se as expectativas se confirmarem, o uso desses nanossatélites
seria de grande valor para a area de estudos, possibilitando que os grandes satélites sejam emprega-
dos em missdes-chave que demandam alto desempenho, enquanto os CubeSats realizam as tarefas
mais simples, e potencialmente preenchendo lacunas de dados experimentais em algumas medigoes
importantes, como do campo gravitacional da Terra, por exemplo.

Por outro lado, Bouwmeester e Guo (2010) determinam em seu censo de pico- e nanossatélites
o subsistema de controle de atitude, responsével por controlar a direcao para onde o satélite deve
apontar, como o principal gargalo em termos de desempenho, limitando indiretamente as taxas
de transferéncia de dados. Eles sugerem que a miniaturizagdo desse subsistema ainda se encontra
em uma fase inicial de desenvolvimento, e ndao é por ora capaz de realizar sensoriamentos remotos
de precisao ou mesmo rastrear estacdes terrestres. De fato, os autores encontraram que o principal
objetivo para o subsistema é o chamado amortecimento rotacional (i.e. a reducao da taxa de rotagao
do satélite), visando prover geragdo de energia e comunicacao mais confiaveis, enquanto menos de 5%
dos satélites estudados buscam apontar seus painéis solares, e mais de 20% nao possuem qualquer
forma de controle de atitude sequer.

Waydo, Henry, e Campbell (2002) descrevem a arquitetura de duas missoes realizadas pela
Universidade de Washington para modelagem da ionosfera através de CubeSats. Descrevendo desde
um orcamento de massa e energia para diferentes subsistemas até a prototipagem dos satélites,
destacam-se no artigo as duas implementagoes diferentes da mesma técnica de estabilizacdo de
atitude de forma a alcancar objetivos distintos; em especial, vale apreciar a relativa simplicidade do
problema abordado na época, sobretudo comparado com a crescente necessidade de instrumentos
mais precisos para realizar adequadamente as missoes contemporineas.
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Figura 1.2: SERPENS 1, primeiro CubeSat 3U brasileiro, sendo testado. Fonte: Agéncia Espacial Brasileira

1.2 Definicao do problema

Nesse contexto de CubeSats académicos insere-se um projeto em colaboragdo entre docentes
do curso de engenharia aeroespacial da UFABC, do IEE/USP e do TAG/USP visando realizar o
planejamento, a construgao e o langamento de um CubeSat 3U, como o mostrado na Figura 1.2,
capaz de realizar missoes de coleta de dados para pesquisa relacionada com as areas dos cursos de
Astronomia, Geofisica e Metereologia.

Para a area de Geofisica, ha uma proposta de se obter medidas do relevo da Terra, que podem ser
realizadas com detectores simples, tais como os de sensoriamento remoto 6ptico. Na Metereologia,
além dos sensores de parametros fisicos, como os exemplos de estagdes meteoroldgicas, propoe-se a
inclusao de uma antena de VHF para medir as emissoes de RF associadas as descargas atmosféricas
intra-nuvem ou nuvem terra, bem como os eventos transientes luminosos e raios gamas terrestres.
Para a area de Astronomia, é possivel usufruir dos mesmos detectores de interesse para as outras
areas (magnetometro, por exemplo) que possam estar relacionados com coleta de dados astrofisicos,
como atividade solar e clima espacial. Além disso, pretende-se realizar subprojetos focados em
objetivos tecnologicos e cientificos. Na parte do projeto voltada para o controle da missdo, os
conhecimentos de astronomia de posicao, em conjunto com as especialidades da engenharia espacial,
podem ser aplicados para os célculos que envolvem os dados dos sensores para controle de atitude
e para transmissao de dados.

Por se tratar de um projeto didatico, os experimentos cientificos e a tecnologia adotada devem
ser simples o suficiente para que possam ser realizados pelos estudantes dos cursos de graduagao. Da
mesma forma, as etapas do desenvolvimento do projeto devem ser executaveis em curtos periodos,
para que os alunos envolvidos participem efetivamente de todo um ciclo de obtencao de resultados,
mesmo que parciais, desde o planejamento até a aquisicao e & anélise de dados.

Este trabalho faz parte das etapas iniciais desse projeto, e tem como objetivo desenvolver um
modelo de controle de atitude para nanossatélites, utilizando o projeto do IAG/USP como referén-
cia. Para isso, pretende-se projetar controladores que atinjam diversas especificagoes de resposta e
robustez seguindo as modelagens desenvolvidas no texto para a dinamica do problema.

O trabalho seguira esta estrutura: no Capitulo 2, sao apresentados os conceitos basicos requeridos
para abordar o problema; no Capitulo 3, busca-se modelar um sistema genérico de controle de
atitude, de modo a contextualizar as decises a serem tomadas no Capitulo 4, no qual serao enfim
projetados dois controladores especificos, tomando como base um CubeSat 3U como o nanossatélite
de interesse. Por fim, discutem-se no Capitulo 5 as conclustes obtidas neste trabalho, e sugerem-se
novas técnicas e analises que possam ser utilizadas visando aperfeicoar o modelo proposto e auxiliar
a arquitetura de uma eventual missao de CubeSats.
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Capitulo 2

Conceltos

Neste capitulo, serd apresentada uma breve introdugdo aos sistemas de controle, seguida pela
definicao de atitude, assim como a notagio matemaética a ser adotada no restante do trabalho. Por
fim, serdo estudadas as dindmicas que regem a atitude de um satélite, e suas bastante oportunas
linearizacoes. Foram adotados como referéncia os textos de Ogata (2010) e De Ruiter, Damaren e
Forbes (2013).

2.1 Sistemas de controle

Um sistema de controle é responsével por regular o comportamento de um sistema dindmico de
maneira a garantir que ele alcance algum estado desejado. Um exemplo cotidiano é o de um aparelho
de ar-condicionado: estipulada uma temperatura esperada no termostato, um dispositivo interno
controla o fluxo de ar-condicionado de modo a refrigerar o ambiente até que essa temperatura seja
atingida. Um sistema de controle tipico pode ser dividido em diversas partes:

e planta: trata-se do sistema (ou a dinamica do sistema) em questdao a ser controlado. No
exemplo do aparelho de ar-condicionado, a planta refere-se ao aparelho em si, ou & descrigao
fisica de como o ar é resfriado;

e saida da planta (ou somente saida): as relevantes variaveis de estado da planta, ou alguma
combinacao dessas, que devem ser manipuladas até alcancarem o resultado desejado. Em um
portao eletrénico, trata-se da abertura do portao, pois espera-se que ele feche e abra conforme
requerido;

e referéncia (ou estado desejado, entrada da planta): o resultado que se deseja que o sistema
alcance. Considerando o movimento de um automével, a referéncia é dada pela posicao do
volante;

e sensor: muitas vezes agrupado a prépria planta, é responsavel por quantificar a saida da planta.
Um velocimetro é um sensor para controle de velocidade de um veiculo;

e controlador: subsistema a ser projetado cuja tarefa é determinar matematicamente através de
uma lei de controle como as varidveis de estado da planta devem ser manipuladas de maneira a
atingir a referéncia. Pensando em termos dos movimentos mecanicos necessarios para agarrar
um objeto arremessado, o cérebro funciona como um controlador, ditando precisamente aos
miisculos como posicionar a mao; e

e atuador: também muitas vezes considerado parte da planta, trata-se do instrumento utilizado
para atuar sobre a planta da maneira especificada pelo controlador. No controle de altitude
de um avido, os diversos atuadores sdo as chamadas superficies de controle de voo, como o
aileron e o profundor.
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Define-se como sistema linear aquele que é descrito por relacSes matematicas lineares. Para. esses
sistemas, vale o "principio da superposicao": se entradas X levam a saidas Y}, entdo, para uma
entrada aX; + bXj, a saida do sistema serd aY; + bY}, para quaisquer a, b, 7, j e k. Um sistema &
dito "invariante no tempo" se sua resposta a uma entrada nao é diretamente dependente do tempo;
ou seja, a entrada X resulta na saida Y independente do instante de tempo em que a entrada
¢ aplicada. Automoveis sdo exemplos de sistemas invariantes, pois funcionam da mesma maneira,
seja dia ou noite. Por outro lado, um exemplo comum no dia a dia de sistema variante é o som
de uma sirene em movimento relativo ao observador: por conta do efeito Doppler, o barulho da
sirene conforme escutado pelo observador varia no tempo, apesar do processo de geragao do som
manter-se 0 mesmo.

Ferramenta muito dtil para estudar sistemas de controle, a representagdo por diagrama de
blocos é capaz de resumir sistemas extremamente complexos e ilustrar o funcionamento geral sem
preocupar-se com detalhes de implementacao.

1) )
uit) Hooo wit)

Figura 2.1: Diagrama de blocos contendo somente um bloco.

Pelo diagrama de blocos com um s6 bloco da Figura 2.1, tem-se que o sistema faz uma entrada
u(t) produzir uma saida y(t). Por muitas vezes, ¢ possivel encontrar uma relagdo entre entrada e
saida, chamada "funcdo de transferéncia". A funcao de transferéncia é responsavel por determinar
como o sistema se comporta em resposta a uma entrada especifica, supondo condicoes iniciais
do sistema nulas (c.i.n.). Seguindo o diagrama exemplo apresentado, sejam L[-] o operador de
transformada de Laplace, L[u(t)] = U(s) e L[y(t)] = Y (s) entdo tem-se que

Y (s)
Ul(s)

¢ a funcdo de transferéncia associada ao bloco. Destacam-se trés usuais formas de descricao das
funcgoes de transferéncia:

G(s) =

c.i.m.

e forma polinomial, obtida a partir das transformadas de Laplace de entrada e saida, onde os
indices n e m nao sdo necessariamente iguais,

aos™ +ar s+, (2.1)
bos™ + bysL 4+ -+ b, )

G(s) =

e forma de polos e zeros, dando enfoque respectivamente as raizes p; do denominador e z; do
numerador da forma polinomial, com p; e z; ndo necessariamente diferentes de p; e z; se i # j,

(s—z1)(s—22) - (s—2zm)

) = R ) p2) — (5—pm)

;e (2.2)

e forma por constantes de tempo, uma normalizacdo da representacao de polos e zeros

(tis+ 1) (s + 1) (Tms + 1)

G = K R ) Tos 1 1) (Tas 1 1)

U(s) ¥(s)
— 2y Gl |—

Figura 2.2: Diagrama de blocos contendo somente um bloco, com fun¢do de transferéncia.
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Para melhor visualizacdo, basta refazer o diagrama como na Figura 2.2, utilizando as transfor-
madas de Laplace das fungdes originais e completando o bloco com sua fungao de transferéncia.

Note que discorre da definicao que U(s)G(s) = Y (s), demonstrando a simplicidade de leitura
dos diagramas de bloco para sintetizar uma equagao diferencial ordinaria (EDO).

O diagrama referente ao sistema de controle de atitude que serd desenvolvido ao longo do
trabalho terd um aspecto semelhante ao esquema dado pela Figura 2.3.

perturbacio

remré““b@ p Controlador -——p  Atuador —»  Planta g 22iday,

@1 Sensor |

ruide de medicio

Figura 2.3: Diagrama de blocos genérico para um sistema de controle de atitude.

Uma notével caracteristica do sistema a partir de seu diagrama é a chamada "retroalimenta-
¢ao" (ou "realimentacdo"); nesse caso, consiste no uso da saida da planta para determinar o controle
a ser aplicado. Em outras palavras, o controlador leva em consideracdo o valor da saida atual para
determinar como continuar alterando as varidveis de estado. Sistemas que possuem retroalimenta-
¢ao sao chamados de "sistemas em malha fechada". Algumas vantagens desse tipo de sistema sdo a
capacidade de lidar com perturbacoes externas e variacoes de pardmetros internos, e a perspectiva
de modelar meras aproximagoes das dindmicas envolvidas.

A principal utilidade da retroalimentacao, ainda assim, é a possibilidade de ajustar as caracte-
risticas de desempenho do sistema de controle. Para isso, é preciso definir e medir o desempenho
dos sistemas, e entao calibrar os parametros do controlador adequadamente.

Como a funcao de transferéncia é particular ao bloco, é possivel avaliar os sistemas a partir da
escolha de algumas entradas-padrao. Alguns dos principais testes de desempenho séo

Llult) =60 =1 = Y(s) = G(s)
= Y(s):%G(s); e (2.4)
L) =210 = 5 = Y(5) = 5G0s)

chamados respectivamente de resposta ao impulso, ao degrau e & rampa.

Entretanto, os sistemas em malha fechada também possuem seus reveses. Uma séria desvantagem
desses sistemas ¢ a possivel perda de estabilidade BIBO (bounded-input bounded-output), isto é, a
garantia de entradas limitadas acarretarem saidas limitadas.

E condicdo necessaria e suficiente para estabilidade BIBO em sistemas lineares em malha fechada
que os polos p; da funcao de transferéncia sejam tais que R(p;) < 0. Mapeando graficamente os
polos no plano complexo, requer-se entdao que todos p; estejam restritos ao semi-plano esquerdo
aberto (sem o eixo imaginario).

Outras consideracGes acerca de sistemas de controle serao introduzidas e explicadas no decorrer
do corpo do texto, conforme requerido. Contudo, como se deseja controlar a atitude de um nanossa-
télite, antes de qualquer preocupacao quanto ao projeto do controlador, é necessario primeiramente
encontrar uma descricdo matematica para a atitude.
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2.2 Representagcao matematica de atitude

Define-se a atitude de um corpo como a rotagdo necessaria para atingir a orientagao atual do
objeto a partir de um referencial preestabelecido. Para estudar a atitude de um satélite, entdo, é
necessario considerar a descricdo matematica das rotagoes em trés dimensdes espaciais.

Na 4rea de teoria de grupos, define-se, sob a operacdo de multiplicagdo matricial, os grupos de
matrizes ortogonais quadradas de ordem n com determinante 1, chamados de "grupos especiais orto-
gonais", ou somente SO(n). Uma caracteristica destes grupos, de grande interesse para a engenharia
e ciéncias afins é que, quando estipulado n = 2, seus elementos descrevem rotacoes bidimensionais,
e, quando n = 3, rotagoes tridimensionais. Por consequéncia, eles também sao conhecidos como
"grupos de rotacao".

Sejam um vetor 7 € R3 e os vetores 7,7 € R? das diferentes representacdes do vetor original 7
nos sistemas referenciais Ji, Fa, respectivamente. Define-se, entdo, uma matriz Co; € SO(3) como
uma "matriz de rotacdo", e tem-se que 75 = Cao177.

Dentre as diversas notacoes existentes, serd adotada no trabalho a notacao de rotacoes tridi-
mensionais via angulos de Euler, amplamente utilizada em aplicacdes acronduticas e aeroespaciais. '

A rotacao por angulos de Fuler funciona a partir da decomposicao da rotagdo desejada em
trés rotacoes em torno de eixos especificos. Como exemplificado na Figura 2.4, as rotagdes nao sao
comutativas (o que é esperado, pois afinal matrizes também nfo sdo); por isso, é imprescindivel
estabelecer de antemao uma sequéncia especifica de rotagoes a serem aplicadas.

/

—

(2) Rotacionado

3) Rotacionado em
90° graus em torno de x )

torno de x e depois y

(1) Objeto na
orientacéo original

—

(5) Rotacionado em
torno de y e depois x

| )
(4) Rotacionado
90° graus em torno de y

Figura 2.4: Nao-comutatividade de rotagoes: rotagoes consecutivas permutadas nao possuem mesma rotagao
resultante. Ilustra¢ao por Matheus Leiras Xavier.

Seguindo as convengbes aeronduticas usuais, e adaptando-as as convengoes estipuladas pelo
padrao CubeSat, define-se a sequéncia

1. rotagdo ¥ em torno do eixo z, chamada de guinada, ou yaw;
2. rotagdo 6 em torno do eixo y intermediario, chamada de arfagem, ou pitch; e
3. rotacao ¢ em torno do eixo x transformado, chamada de rolamento, ou roll,

apresentada graficamente na Figura 2.5, sendo os eixos de acordo com a esquemética apresentada
na Figura 2.6.

!DIEBEL, J. Representing attitude: Euler angles, unit quaternions, and rotation vectors. Matriz, v.58, n.15-16,
p-1-35, 2006.



2.2 REPRESENTACAO MATEMATICA DE ATITUDE 9

X2

Figura 2.6: Esquemdtica para CubeSat U . Ilustragdo por Matheus Leiras Xavier, adaptado de cubesat.org

A partir dessa sequéncia, as matrizes de rotacao referentes a cada uma das rotacoes da sequéncia,

sa0
1 0 0
C.(p)= |0 cos ¢ sin ¢
10 —sin ¢ cos ¢
[cos§ 0  —sind
C,0)=1| 0 1 0
| sin ¢ 0 cos 0
[ cosp siny 0
C.(v) = | —siny cos 0
0 0 1

e entdo a rotagdo completa C(¢,0,1) é o produto dessas rotagoes, resultando em

CoCyp oSy —Sp
C(¢,0,9) = Cp(9)Cy(0)C. (1) = | 550y — Cp5Y 54598y +Coc  S4Co
CHSeCy + S¢SV CHS9Sy — SHCy CyCoh

com s, = sin(a), ¢, = cos(a).

Essa notagdo é vantajosa pois, além de intuitiva, propiciara um sistema linearizado bem simples,
como serd mostrado ao final da Secao 2.3.

Por outro lado, ndo é possivel descrever todas as rotagbes tridimensionais vidveis através de
angulos de Fuler, devido a certas singularidades que ocorrem nessa notacdo. Suponha, por exemplo,
0 =+ A matriz de rotacao associada, segundo a sequéncia de rotacoes definidas anteriormente,
é dada por

- 0 0 -1
C ((b, ii’ ¢> = |sin(¢ — ) cos(¢p — 1) 0 (2.5)
cos(¢ =)  —sin(¢—7¢) 0
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Como a matriz de rotaciao depende somente de ¢ — ), a matriz ndo descreve somente uma Gnica
rotagdo. Ou seja, se ¢ — Y = A, entdo todas as rotagoes (d),ig,gé — A) associam-se a mesma
matriz de rotacao. Isso ocorre pois as rotagoes dadas por ¢, 1 acabam sendo realizadas em torno do
mesmo eixo. Essa situagao, conhecida como gimbal lock, exemplificada graficamente na Figura 2.7, é
inevitavel em qualquer representacao tridimensional de atitude que utilize somente trés paramétros.
Até por conta disso, existem notag¢des que empregam um quarto parametro; dentro delas, a mais
comum ¢é a representacao por quatérnios, brevemente discutida na Secao 5.2.

Figura 2.7: Exzemplo de gimbal lock. Ilustragao por Matheus Leiras Xavier.

Apresentadas a representacao de atitude via angulos de Fuler e uma introducdo a sistemas
de controle, resta agora estudar as dindmicas de atitude envolvidas, e como encaixéd-las em um
diagrama de blocos.

2.3 Dinamicas envolvidas

Seja um corpo rigido, com um sistema referencial préprio fixado em um ponto qualquer do
corpo. Tem-se pela equacao de Euler que a dindmica da velocidade angular deste corpo rigido com
respeito a um sistema referencial distinto é descrito pela relacao

Iw + (wxDw =T,

na qual I e w s3o respectivamente a matriz de momento de inércia e a velocidade angular do corpo
rigido, e T, é o torque externo total aplicado no centro de massa.

Uma importante propriedade da matriz de momento de inércia é que sempre é possivel encontrar
um sistema referencial tal que

L, 0 0
I=|0 1, of,
o 0 I

com I, >0, I, >0, eI, >0, uma vez que I & positiva definida. O referencial escolhido e os termos
diagonais sdo chamados respectivamente de "sistema referencial de eixos principais", e "momentos
de inércia principais".

Sendo wg = [wm,wy,wz]T a velocidade angular do referencial Fo de eixos principais em relacio
ao referencial Fi e T, Ty, T, os torques totais, por eixo, aplicados no centro de massa, a equagao
de Euler pode ser expressa através do sistema de equacgoes

Iy + (I, — Iy)wyw, = Ty,
Iywy + (I — L) wew, = Ty,
Lo, + (Iy — Ip)wewy = Ts.
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Vale ressaltar que, devido a existéncia de perturbagoes externas como arrasto atmosférico e
radiacdo solar, o torque total pode ser desmembrado em T, referente ao torque proveniente do
sistema de controle, e T, a soma dos torques externos oriundos das perturbagoes existentes.

Como as velocidades angulares sao aditivas, é possivel calcular a velocidade angular de um refe-
rencial com respeito a outro através da soma das velocidades angulares de cada rotacao executada
na sequéncia definida pelos dngulos de Euler. Sendo assim, um possivel calculo para determinar wa;
no contexto de rotagoes por angulos de Euler ¢

¢ 0 0
0 0 (U

que, quando expandido por inteiro, resulta em

1 0 —sinf qb
wo1 = |0 cos ¢ singcosf| |6
0 —sin ¢ cospcosf| |4

Como a matriz quadrada tem determinante cos(f), entéo, para quaisquer (¢, 6,1) angulos de
T
Euler tais que 0 # :I:E, é possivel inverté-la e obter a EDO matricial

gf} 1 sin ¢ tan 0 cos ¢ tan @
0 =10 cos ¢ —sing | wo1.
¥ 0 sin ¢ sec 6 cos ¢ sec 0

Diga-se, por hipotese, que os angulos ¢, 0, 1 e suas derivadas ¢2, 9, w sejam pequenos. Adotando
as aproximagoes trigonomeétricas para pequenos angulos

sin(e)

R €
cos(e) ~ 1

(2.6)

e aproximando por zero qualquer produto entre esses seis termos, chega-se em

o] [
wyl| =161,
N

que, ao substituir no sistema de equacdes obtido a partir da equacao de Fuler, resulta nas seguintes
linearizacoes )
Ix¢ =T + Tmp
1,0 = Tye + Ty, (2.7)
IZ@L =T+ sz'

Uma consequéncia imediata da linearizacao é que o sistema nao somente se torna desacoplado,
como todas as equacdes possuem a mesma forma geral dada por

10 =T, +Tp. (2.8)

O interesse do trabalho estd em controlar a atitude © do nanossatélite. Sendo assim, o nanos-
satélite é a planta, com dinamica (2.8), e © é sua saida. Para alterar o angulo de atitude, é preciso
que o atuador imprima um torque T, que se relaciona com o torque de controle T, determinado
pelo controlador pela equacao Ta(s) = A(s)fc(s). Logo T, seré a entrada controlada da planta, isto
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é, a entrada conforme dada pelo controlador e executada pelo atuador. Com isso, define-se

seguindo a nomenclatura usual de sistemas de controle. Com as transformagoes de Laplace feitas,
a EDO se torna

Como a planta possui a entrada dada pelo controlador e a entrada dada pelas perturbagoes,
pode-se dizer que existem duas funcoes de transferéncia da planta, referentes a cada uma dessas
entradas. Entretanto, neste caso as duas sao iguais, dadas por

Y(s) Y(s)
G S) = = — = —
(#) Ua($) 7,0 Tp(s)lvas)=0 Is

Seja a atitude desejada dada pela referéncia r(t). Espera-se que a saida O(t) rastreie a referéncia
perfeitamente. Sendo assim, procura-se uq () tal que o erro e(t) = r(t) — ©(t) seja zero. Entretanto,
como é necessario avaliar ©(¢) por meio de um sensor, essa medi¢ao, na pratica, nao sera exata.
Introduzindo um ruido de medi¢ao n(t), tem-se que o erro é dado por

e(t) =r(t) — (O(t) + n(t)).

Seja entao a entrada de controle u.(t) dada pela relagao, chamada lei de controle, expressa pela
fungao de transferéncia G.(s), tal que

entdo finalmente tem-se o diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude em malha
fechada, apresentado na Figura 2.8.

perturbacio
referéncia g > Gls) » A(s) » % saida
Controlador Atuador Plarta
Mis) o
ruido de medicio Sensor

Figura 2.8: Diagrama de blocos para wm sistema de controle de atitude.

A funcao de transferéncia A(s) do bloco relacionado ao atuador depende do atuador escolhido,
portanto sera trabalhada no Capitulo 4. J& N(s), referente ao sensor de atitude, sera sempre adotado
como ideal (i.e. N(s) = 1).

Agora com todas as ferramentas em maos, é finalmente possivel dar inicio ao projeto de contro-
ladores de atitude.



Capitulo 3

Modelagem para um satélite genérico

Neste capitulo serd desenvolvido um modelo genérico de controle de atitude, partindo de uma
abordagem ampla e apresentando nocoes gerais da avaliacdo de desempenho de um sistema. Esses
conceitos ajudarao a compreender de que maneira um projeto de controle é realizado, e como nao
h& uma solugdo dnica e perfeita para o problema. Foram adotados como referéncia os textos de
Ogata (2010) e de De Ruiter, Damaren e Forbes (2013).

3.1 Principio da superposicao

Com basge no diagrama de blocos apresentado na Figura 2.8, tem-se que o sistema admite trés
diferentes entradas; define-se: a atitude desejada R(s), o torque de perturbagao 7},(s) e o ruido M (s)
do sensor de atitude. Devido a (2.7), o sistema é linear e entao, pelo principio da superposicao, a
saida conjunta das trés entradas é a soma das respostas de cada entrada, analisadas separadamente.

Primeiro, seja Y;(s) a saida referente a atitude desejada R(s), com perturbacdo e ruido de
medigao nulos. Nessa situacdo, tem-se que E(s) = R(s) — Y,(s), e chega-se em

(s) = Gp(s)A(s)Ge(s)
" 14 Gp(s)A(s)Ge(s)

R(s).

Agora, seja Y, (s) a saida referente a perturbacao Tp(s), com referéncia e ruido de medicéo nulos.
Pelo diagrama, conclui-se que E(s) = —Y)(s), entdo,

_ Gp(s) -
%) = TG ) A(s)Gus) 1)

Por fim, seja Y, (s) a saida referente ao ruido de medigdo M (s), com referéncia e perturbacao
nulos. Como E(s) = —(Yi(s) + M(s)), obtém-se

 Gy(9)A()Gels)
1+ Gyp(5)A(5)Ge(s)

Logo, pelo principio da superposigao, a saida Y (s) é dada pela soma

Yin(s) = M(s).

Y(s) =Yr(s) + Yp(s) + Ym(s)
Gp(s)A(s)Gc(s)

_ ) Gp(s) > Gp(s)A(s)Ge(s)
14 Gp(s)A(s)Ge(s)

T3 Gy () A(5)Go(s) L) ~ T3 Gy () A () Ga(s) )

R(s) +

G)p(s) é fixo, por ser inerente a planta, e A(s) é parcialmente dependente do atuador escolhido.
Com isso, G¢(s) é o tnico termo que pode ser livremente alterado, de acordo com o projeto de
controlador. Dado que G.(s) e A(s) sempre aparecem juntos nas expresses para as saidas, ¢ propicio
considera-los como um bloco tnico, tal que A(s)Ge(s) = Gae(s).

13
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Supondo |Gac(s)| > |Gp(s)|, entao

Gp(s)Gac(s)
14+ Gp(5)Gac(s)

Gp(s)

TG (5)Culs)

— 1,

Com isso, tem-se que Y,.(s) = R(s) e Y,,(s) = 0, ou seja, a saida baseada no referencial é rastreada
perfeitamente, e a saida baseada nas perturbacées tem efeito nulo. Entretanto, o efeito do ruido de
medicao Y, (s) = —M(s) mantém-se presente e sem atenuac¢io alguma. De fato, pela equacao de
Y'(s), nota-se que nao é possivel simultaneamente zerar os efeitos de perturbagoes e ruidos na saida
do sistema. Nao somente, um atuador real é incapaz de imprimir torques de magnitude muito alta,
impondo um limite méximo ao torque demandado pela lei de controle. Isso exemplifica a importancia
de um projeto de controlador especifico ao satélite, balanceando os erros por perturbacao e ruido
conforme requerido pelo projeto, ao invés de uma simples solucao genérica, por mais abrangente
que ela seja.

Neste trabalho, parte-se da hipotese que o sensor de atitude ndo introduz ruido, (i.e.M(s) = 1).
Uma, possivel abordagem ao problema sem essa suposicao serd brevemente discutida na Secao 5.2.

Evidentemente, essa conjectura de sensor ideal ndo é justificativa para simplesmente escolher
G.(s) grande o suficiente em magnitude e declarar feito o projeto de controlador.

Como demonstrou-se possivel (e inevitavel) a existéncia de erros no rastreamento e/ou na rejei-
cao de entradas, prova-se importante conseguir calcular esses erros.

3.2 Tipo do sistema e erro estacionario

Considerando o diagrama de blocos da Figura 2.8, impd&e-se verdadeiras as suposi¢es basicas

(3.1)

Assim sendo, sabe-se que o erro é dado pela relagao E(s) = R(s) — Y (s), de modo que valem
as funcoes de transferéncia

Y(s) _ Ge(5)Gp(s) N E(s) _ 1
R(s) 14 G.(s)Gp(s) R(s) 14 Gp(s)Ge(s)

Reescrevendo a funcao de transferéncia de malha aberta Gp(s)Gac(s) = Gp(5)Ge(s) na forma
de constantes de tempo (2.3), chega-se na formulagao

B (ris+ 1)+ (Tms + 1)
sV (Tys 1) (Tps + 1)

O valor N, referente & quantidade de polos de malha aberta localizados na origem, define o
chamado "tipo do sistema'. Se N = 0, o sistema ¢ dito de tipo 0, se N = 1, o sistema ¢ de tipo
1, e assim por diante. Convenientemente, é possivel adicionar polos de malha aberta na origem
acrescentando-se blocos integradores ao controlador.

Um importante teorema em Anélise Mateméatica conhecido como "Teorema do Valor Final"(TVF)
fornece, caso o sistema seja estavel, a conveniente expressao para o valor limite de um sinal no tempo,
se ele existir, a partir de um limite avaliado em frequéncia

Gp(s)Ge(s)

f(oo) = lim f(t) = lim sF(s),

t—o00 s—0

tal que L[f(t)] = F(s).
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Supondo estavel o sistema, e o projeto do controlador deve garantir isso, e aplicando o TVF ao
caso sendo estudado, obtém-se a seguinte formulagdo para o valor limite do erro, chamado de erro
estaciondrio: <

e(oco) = lim R(s).
(00) s—=0 1 + Gp(s)Gc(s) ()

Através disso, é possivel projetar um controlador de maneira a zerar o erro estacionério do

sistema para diversas entradas. Escolhe-se, geralmente, algumas das entradas-teste padroes (2.4).

Como as referéncias mais utilizadas no contexto de controle de atitude sdo degrau e rampa, basta

1 1
analisar o erro para R(s) = — (degrau) e R(s) = — (rampa), respectivamente:
s s

S o) = 1
s Ae) = 1% (ris+ 1)+ (Tms+1)

1+ K
TN T F D) (Ths + 1)

1 ) 1
k(s) = 2 e(o0) :;l—% (ris+ 1)+ (Tms + 1)

K,
SRR (T 1 1) (Ths 1 1)

Conclui-se que, para o caso degrau, o erro estacionédrio é nulo para sistemas de tipo N > 1,

com e(00) quando tipo 0. Ja para a entrada em rampa, o rastreamento é perfeito para

- 1+ K()
. . . . 1
sistemas de tipo N > 2, com erros e(0co) = oo para tipo 0 e, para tipo 1, e(o0) = s
0
Essa andalise de limites através do TVF nao é limitada somente ao erro estacionario, podendo
também ser feita para avaliar outros sinais de interesse.

3.3 Controlador PID

Um tipo de controlador muito difundido, segundo Ogata (2010) utilizado em mais da metade
das aplicacOes industriais, é o chamado "controlador Proporcional Integral Derivativo", usualmente
abreviado como "controlador PID". Sua forma ideal genérica é dada por

u(t) = Kpe(t) + K; /Ot e(T)dr + Kqé(t), (3.2)

tal que K, > 0, K; > 0 e K4 > 0 sdo os ganhos proporcional, integral e derivativo, respectivamente.
Sua funcao de transferéncia correspondente é

K,
Ge(s) = K, + ?Z + Kys.

O diagrama de blocos da implementacao de um controlador PID em forma ideal no sistema
de malha fechada ¢ dada pela Figura 3.1. A fungdo de transferéncia em malha fechada, sendo as
suposicoes (3.1) verdadeiras, é descrita por

V() Guls)Gyls)

R(s) 14+ G.(s)Gp(s)
. Kd82 + Kps =+ Kz
I3+ Kgs? + Kps + K

(3.3)

Existem diversos "tipos"de controladores PID, baseados nos valores dos ganhos. Destaca-se o
chamado "controlador PD", nada mais que um controlador PID com K; = 0. Nota-se a partir de
(3.2) que o termo derivativo K4é(t) ¢ particularmente problematico, uma vez que ndo ha garantia
alguma da funcao erro e(t) ser diferenciavel; basta e(t) apresentar pontos de descontinuidade, como
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Controlador

Proporcional perturbacio
referéncia Kj 1 oita
-+ — » Als) S L . >
5 Is?
Integral Atuador Plaria
— skd
Dervativo
 ruido de medicio Sensor

Figura 3.1: Diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude com controlador PID genérico.

quando a referéncia é alterada entre diferentes miultiplos da fungdo degrau, para esse termo se
tornar indeterminado. Um método para contornar esse obstaculo consiste em impor K; = 0 por
um periodo de tempo quando ¢é prevista uma perda de continuidade de e(t). Outro possivel artificio
baseia-se na troca da funcao a ser derivada por uma funcio necessariamente continua. Aproveitando
esse esquema, uma modifica¢do interessante ao controlador PD é dada pela lei de controle

u(t) = Kpelt) — Kaj(). (3.4)

A saida y(t), referente a atitude do satélite, naturalmente sempre é continua, e sempre dife-
renciavel em aplicaces préticas. Em vista disso, esse "controlador PD modificado" soluciona o
problema de indeterminagio referente ao termo diferencial. A Figura 3.2 apresenta o diagrama
de blocos da implementacgio desse controlador PD modificado. A nova funcdo de transferéncia do
sistema em malha fechada, com suposic¢oes (3.1) verdadeiras, é

KP
Ys) _ "y . L . (3.5)
R(s) I+ Kags+ K, o Ka K

I I

Uma consequéncia interessante decorrente da utilizacdo do controlador PD modificado é a ob-
tengdo de um sistema de segunda ordem (i.e. um sistema proveniente de uma EDO de segunda
ordem, como evidenciado pelo grau do polinémio do denominador), a chamada "resposta transito-
ria"(i.e. a resposta do sistema antes de entrar em regime estacionario) ¢ facilmente analisada. Para
chegar na formulagao padrao de um sistema de segunda ordem, aplicam-se as substituicoes

K K
w2 = = 2CWn = Td)

(3.6)
sendo ¢ o "coeficiente de amortecimento"e w, a "frequéncia natural nao amortecida do sistema.
Logo, a fungdo de transferéncia tipica para esses sistemas é dada por

Y (s) w2

= B . 3.7
R(s)  s%2+2Cwps + w2 (87)
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perturbacdo
Controlador

.I‘E'Ll:S} . zaida .

referéncia @

12
Atuador Planta

Proporcional

Derwvativo skd

@1 Nis) |

ruido de medicio Sensor

Figura 3.2: Diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude com controlador PD modificado
genérico.

Vale observar que, na pratica, A(s) e N(s) podem alterar a fun¢do de transferéncia de modo
a aumentar a ordem do sistema, ou mesmo introduzir zeros (i.e. aumentar o grau do polinémio
do numerador); apesar disso, ainda ¢é possivel aproximar a resposta de sistemas de ordem superior
através da resposta de sistemas de primeira e segunda ordem. Seja G(s) a funcio de transferéncia
do sistema tal que

- Y(s mo(s— z
G(S): ( ) :KH;i_l( l) ’
R(s) [Te=1(s — pr)
entdo, através de expansdo em fragdes parciais, a resposta ao degrau, supondo todos os polos de
malha fechada distintos e reais, é

n > 2,

b;
S—pi’

17(5):%+Z

n
=1
tal que b; é o residuo do polo em s = p;. A antitransformada de Laplace fornece a saida para entrada
degrau no dominio do tempo:

n
g(t) =a+ > biexp(pit).
i=1
Como a saida é a soma de vérias exponenciais com exponentes negativos (pois a estabilidade do
sistema requer $(p;) < 0), entdo a contribuigao a saida de todos os polos tende a zero, justificando
a terminologia de resposta transitéria. Expoentes menores decaem mais rapidamente, portanto
chamam-se os polos mais proximos do eixo imaginario de "polos dominantes", uma vez que essa
demora para tender a zero implica em maior participacio na resposta transitoria. Através de uma
propicia escolha de polos dominantes, é possfvel entao aproximar o sistema de ordem superior por
um de primeira ou segunda ordem, considerando somente esses polos escolhidos.
Para fins de completude, vale ressaltar que, caso existam pares conjugados de polos em malha
fechada, a resposta no dominio do tempo é composta também por senoidais amortecidas. Como essas
funcoes sdo limitadas superior e inferiormente por exponenciais, as mesmas conclusées procedem.

3.4 Resposta transitoria

Como mencionado no Capitulo 2, varias referéncias-teste sdo utilizadas para avaliar a resposta
transitéria do sistema, a mais importante sendo a resposta ao degrau. A Figura 3.3 mostra a
resposta ao degrau de um sistema de segunda ordem para distintos coeficientes de amortecimento,
com frequéncia natural fixada.
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1.2

Amplitude
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Respostas ao degrau, w = 1 fixado

8 8 10 12
Tempo (segundos)

Figura 3.3: Resposta ao degrau de sistema genérico de sequnda ordem (3.7) para w, = 1 fizado.

E possivel notar que existe uma diferenca significativa no formato da resposta de acordo com
o coeficiente de amortecimento; de fato, sistemas de segunda ordem sio classificados com base no
valor de (. Para 0 < ¢ < 1, diz-se que o sistema é subamortecido, ( > 1 configura um sistema
superamortecido e quando ¢ = 1 o sistema é chamado criticamente amortecido. Baseando-se na
resposta ao degrau, diversas especificacoes no dominio do tempo sdo estabelecidas.

e Tempo de subida (rise time, t,): tempo que o sistema leva para a resposta atingir certas

porcentagens do valor final, usualmente o tempo de 0% a 100% ou de 10% a 90%. Para
sistemas subamortecidos de segunda ordem, normalmente é adotado o tempo até 100%, de
T—p

modo que
_ =B V1-¢).
wny/1— 2 ¢ ’

Tempo de pico (peak time, tp): tempo para a resposta atingir seu maior pico de sobressinal. Pelo
Teorema de Fermat sobre pontos estacionarios, um ponto interno de maximo ou minimo local
de uma funcao diferenciavel é um ponto critico (i.e. tem derivada nula). Sendo a resposta uma
funcao continua, entdo y(t,) = 0. Para sistemas de segunda ordem, o maior pico de sobressinal
é justamente o primeiro, logo

t, = tal que 8 = arctan(

U
ty, =
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e Maximo sobressinal (mazimum overshoot, M,): maior porcentagem do valor méximo de am-
plitude atingido no pico da curva de resposta. Como mencionado anteriormente, o primeiro
sobressinal é o maior para sistemas de segunda ordem. Supondo entdo uma entrada degrau
unitaria,

M, = 100% x exp —WL

Ji—e)’

e Tempo de acomodagao (settling time, ts) — tempo requerido para a resposta alcancar e se
manter indefinidamente em uma faixa em torno do valor final, geralmente de + 2% ou + 5%.
Uma razoével aproximagao para sistemas de segunda ordem com 0 < ¢ < 0,9 é dada por

£4(2%) ~ _logc(gm)
L (5%) ~ _logégoa.

A Figura 3.4 apresenta graficamente o significado dessas especificagoes. Vale ressaltar que nem
todas as especificacoes se aplicam a todos os sistemas; sendo o caso superamortecido caracterizado
pela auséncia de sobressinal, é evidente que as especificagoes referentes a maéximo sobressinal e
tempo de pico ndo possuem real significado para esses sistemas. Também é importante destacar
que essas especificacbes nao sdo particulares somente aos sistemas de segunda ordem; todo sistema
estdvel admite tempo de acomodagao, por exemplo, porém nada garante que haja uma expressao
para determinar ¢, analiticamente.

Resposta ao degrau, = 0,64 e w = 1

c
o

Amplitude

0 1 2 3 4 5

Tempo (segundos)

Figura 3.4: Especificacoes da resposta transitoria ao degrau unitdrio.

Como no sistema de segunda ordem padrao as raizes do polindémio caracteristico sdo dependentes
somente dos parametros { e wy

52+2Cwn+w721:0 = 5= —Cwp TiwpV/1— (3,
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entdo é possivel definir, pelas especificacoes apresentadas, regides do plano complexo contendo as
raizes que conformariam com a resposta transitéria desejada. A partir da determinacio de uma
regiao viavel, poderia-se, por exemplo, aplicar conhecimentos de otimizacao restrita para encontrar
pardmetros que minimizem alguma funcao objetivo predefinida. Quando se tratando de sistemas de
ordens superiores, essa abordagem rapidamente se torna mais e mais complexa.

3.5 Critério de estabilidade de Routh

Naturalmente, a andlise da resposta a uma entrada-teste s6 é relevante para sistemas estaveis.
Como a saida y(t) é dada pela soma de exponenciais e sendides amortecidas, é necessario que a
parte real dos polos seja negativa, de modo a garantir que essas parcelas tendam a zero, de modo
que y(t) seja limitada. Entretanto, o Teorema de Abel-Ruffini postula que nao ha solucoes analiticas
gerais para polindmios de grau 5 ou mais. Torna-se imprescindivel, entao, desenvolver um método
alternativo indireto capaz de avaliar a posicao das raizes do polinémio caracteristico sem calculi-las.

Para sistemas lineares invariantes no tempo, uma maneira de se estudar a estabilidade do sistema
¢ o chamado "critério de estabilidade de Routh-Hurwitz", ou somente "critério de Routh". Ao invés
de calcular, analitica ou numericamente, as raizes, o método determina a quantidade de mudancas
de sinal da parte real das raizes. Logo, se nao ha mudangas de sinal e sabe-se que uma raiz tem
parte real negativa, entdo todas as raizes se encontram no semi-plano complexo esquerdo.

Seja P(s) = ags™ + a1s" ' 4+ -+ + an_15 + a, um polinémio caracteristico de grau n. Parte-se
do principio que raizes nulas foram removidas do polinémio (i.e. a, # 0). Constréi-se uma tabela
de n + 1 linhas conforme o seguinte método

s |layg as ay
s a1 asz as
2 by by b3
"3l ep e ey
82 d1 dg

Sl €1

0

s Jo

a1 G2k — aQ A2k+1
b, =
ai
_ byaggi1 —ay by
Cp = :

b1

e assim por diante até completar a Gltima linha, considerando nulos quaisquer coeficientes faltando.
O critério de Routh afirma que o nimero de mudancas de sinal nos valores da primeira coluna
de termos (i.e. a coluna de ag até fy) ¢ igual ao namero de raizes de P(x) com partes reais positivas.
Portanto, segundo o critério, um sistema linear invariante no tempo é estavel se e somente se todos
0s termos ag, aj, by, cy, ..., fo possuem o mesmo sinal. Em particular, para o caso de P(s) ser de
grau 2, a tabela é
s?2 | ap as
st lar 0

O [ ay

portanto, o sistema é estével se e somente se apa; > 0 e ajaz > 0; ou seja, caso todos os coeficientes
possuam o mesmo sinal. Assim sendo, para o sistema de segunda ordem com controlador PD
modificado (3.5) considerado, como I > 0, K4 > 0e K, > 0, entdo o modelo ¢ estavel para quaisquer
parametros de ganho escolhidos. Para o sistema com controlador PID padréo (3.3), entretanto, o
critério impoe a condigao de estabilidade KK, > K;I, por exemplo.
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3.6 Resposta em frequéncia

~

Na secao anterior, avaliou-se a estabilidade do sistema. Porém, como nenhuma modelagem é
perfeita, é possivel que o sistema real nao seja estavel mesmo assim. Nao somente, modelos podem
ser posteriormente refinados, e talvez o novo sistema ndo continue estavel. Por isso, é importante
que o sistema seja, sobretudo, robusto. E fundamental entdao avaliar o quio préximo o sistema esté
de se tornar instavel. Isso é feito através da "resposta em frequéncia".

A resposta em frequéncia de um sistema é a resposta, em regime permanente, a uma entrada
de forma senoidal. A andlise dessa resposta é frequentemente empregada em ambientes industriais
pela possibilidade dos dados necessarios serem obtidos experimentalmente, sem a necessidade de
recorrer a complexos modelos matematicos. Para encontrar a formulacdo matemaética da resposta
em frequéncia de um sistema, basta realizar a substituicdo s = iw na funcao de transferéncia. Por
exemplo, dada a fungao de transferéncia G(s)

Kp
Y(s) I
G(S) = - )
R(s) o, Ka K
s°+ 7 s+ 7
ao realizar a substituicdo mencionada, obtém-se a chamada fungao de transferéncia senoidal G(iw)
Kp
V(i) T
Giw)=—=—= .
K, K,
R(iw) —w? 4 Td(iw) + Tp

A partir da func@o de transferéncia senoidal, a resposta em frequéncia é analisada por meio
de ferramentas graficas como diagramas de Bode e diagrama de Nyquist. Os diagramas de Bode
fornecem dois graficos em funcdo da frequéncia w, um para o ganho' |G(iw)|, outro para a fase
/G(iw), enquanto o diagrama de Nyquist mapeia no plano complexo os pontos G(iw) para w €
(—o0, +00).

Diagrama de Bode . Diagrama de Nyquist

Magnitude (dB)

Eixo Imaginario

Fase (grau)

. Eixo Real
Frequéncia (radis)

Figura 3.5: Diagramas de Bode (esquerda) e diagrama de Nyquist (direita) para um sistema de sequnda
ordem, ( = 0,2, w, = 1.

'Em engenharia elétrica, denomina-se decibel (dB) a unidade referente a 20-log,,|G(iw)|
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A Figura 3.5 apresenta exemplos dos diagramas mencionados. Uma propriedade interessante do
diagrama de Nyquist é a capacidade de avaliar graficamente a estabilidade de um sistema linear
invariante no tempo, através do "critério de estabilidade de Nyquist".

3.6.1 Critério de estabilidade de Nyquist

Semelhante ao critério de Routh, o critério de Nyquist possibilita a andlise de estabilidade
sem que seja necessario determinar os polos do sistema, tanto em malha aberta quanto em malha
fechada. Porém, enquanto o critério de Routh realiza dita andalise de maneira algébrica, pelo célculo
de diversos termos, o critério de Nyquist é uma técnica puramente grafica. O critério baseia-se em
um resultado de Analise Complexa denominado Principio do Argumento, que afirma que, dado um
contorno fechado @, que nao passe sobre polos ou zeros de uma fun¢ao complexa f(s) e contenha
em seu interior Z zeros e P polos da funcdo, entdo o nimero total N de envolvimentos da origem
(convenciona-se positivo quando em sentido horario e negativo se anti-horario) apresentado pela
imagem de f(s) conforme s percorre o contorno @) em sentido horario é

N=Z-P.

Para um sistema genérico em malha fechada com fungao de transferéncia em malha aberta G(s)
e retroalimentagdo H(s), seu polinémio caracteristico é dado pela expressao P(s) = 1+ G(s)H(s).
Sejam f(s) = 14+G(s)H (s) o polindmio caracteristico do sistema em malha fechada; o caminho @ um
caminho percorrido em sentido horério partindo da origem e formado por todo o eixo imaginario,
e uma semi-circunferéncia de raio tendendo a infinito centrada na origem, ligada ao eixo pelas
extremidades positiva e negativa, tal que @ contenha em seu interior todo o semi-plano complexo
direito; P o ntimero de polos instaveis de malha aberta; e Z o ntimero de polos instéveis de malha
fechada.

Uma vez que um sistema em malha fechada sé é estavel se ndo héa polos de malha fechada no
semi-plano complexo direito, entdo uma condicdo equivalente para a estabilidade é que nao haja
polos de malha fechada, dados pelos zeros de f(s), no interior de ). Ou seja, o sistema é estavel se
e somente se

Z=0 = N=-P

E oportuno observar que o tragado do diagrama seria mais pratico se f(s) = G(s)H(s). Feliz-
mente, f(s) pode ser visualizado como um segmento partindo de z = —1 + 0-i e indo até f(s), de
modo que o envolvimento da origem pelo diagrama de Nyquist referente a f(s) é equivalente ao
envolvimento do ponto z = —1 4 0-i pelo lugar geométrico de f(s).

Logo, pelo critério de Nyquist, o sistema em malha fechada é estdvel se o nimero de voltas
em torno de z = —1 4 0-i, convencionado positivo se no sentido horério e negativo se no sentido
anti-horario, for igual ao oposto do nimero de polos de malha aberta localizados no semi-plano
direito.

3.6.2 Margens de estabilidade

A partir do diagrama de Nyquist, é facil notar que um ganho muito elevado pode alterar o
tracado de modo a tornar N # — P, acarretando na instabilidade do sistema. Define-se margem de
ganho (MP) o acréscimo méximo de ganho que ainda mantenha o sistema estavel.

Talvez menos intuitivamente, outra possivel maneira de desestabilizar o sistema se da pela
rotagao do tragado no diagrama. Analogamente, chamamos entdo a rotagao (ou defasagem) méxima
que ainda mantenha o sistema estavel como margem de fase (MF).

Como pequenas margens de ganho e fase significam que pequenas mudancas no sistema sao
capazes de tornar o sistema instavel, é pratica recomendada projetar controladores com margens
de estabilidades suficientemente grandes, de modo a compensar erros de modelagem provenientes
de aproximagoes realizadas ou mesmo dinamicas adicionais nao esperadas. Segundo Ogata (2010),
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usualmente sdo consideradas satisfatorias margens de ganho superiores a 6 dB, aproximadamente
correspondentes a ganhos em magnitude maiores que 2, e margens de fase entre 30° e 60°.

A Figura 3.6 mostra como encontrar graficamente as margens de estabilidade com base nos
diagramas de Bode e no diagrama de Nyquist. A margem de ganho é dada no diagrama de Bode
pelo valor de |G(iw)|, tal que /G(iw) = —m, e no diagrama de Nyquist pelo inverso da menor
distancia entre a origem e um intercepto do diagrama com o eixo real. A margem de fase, no
diagrama de Bode, é encontrada pela diferenca entre —7 e a defasagem dada em fG(icD) com
|G(iw)| = 0; ja no diagrama de Nyquist, consiste no menor angulo em sentido anti-horario formado
entre o eixo real e algum intercepto do diagrama com a circunferéncia de raio unitério centrada na
origem.

R Margem de i Margem de
i \ ganho positiva I ganho negativa
z 0 ' 1/ - @ 0 -
E i : g Log w =) i ' Log @
gt i § ¢! : :
= P ] g
Pl . i
b :
! | ! ' g
~90° L\+ -90° =
; \i ,'{
9 -180° - - O -180° >
3 / f \Logm < Log o
-270° — Margem de -270° |-
fase positiva Margem de
fase negativa
Sistema estivel Sistema instivel
(a)
Margem X Im |
de ganho Plano G Margem de Plano G
J—— fase ﬁ{:gal't'.'a
|
'K-_ b
£l |
=] 17|/ ""P: { E
Margem ¢ . >, Re
de fase
positiva
Margem
- [ de ganho
Gjw) negaliva
Sistema estavel Sistema instivel

(b)

Figura 3.6: Definicies grdficas para margens de ganho e fase sequndo (a) diagramas de Bode e (b) diagrama
de Nyquist. Adaptado de Ogata (2010).

Enquanto a avaliacao da robustez do sistema é uma feliz consequéncia da analise da resposta em
frequéncia, sua principal utilidade, naturalmente, é avaliar quais frequéncias mais influenciam a res-
posta. Esse aspecto é de particular interesse quando é possivel determinar uma faixa de frequéncias
que deve ser tratada com especial importancia.

Diga-se, por exemplo, que é imperativo limitar a influéncia de frequéncias superiores a w. na saida
do sistema. Entdo, o controlador deve ser projetado de modo que as frequéncias w > w, do diagrama
de Bode tenham o menor ganho possivel. Nessa situacdo, uma ferramenta itil seria a aplicagdo de
um filtro passa-baixas, que, como 0 nome sugere, tem como propoésito bloquear componentes de
alta frequéncia do sinal. Uma aplicacdo dessa abordagem serd discutida na Segdo 5.2.



24

MODELAGEM PARA UM SATELITE GENERICO

3.6



Capitulo 4

Design do controlador

No Capitulo 3, estudou-se um sistema de controle de atitude para um satélite genérico, com o
uso de um controlador PD modificado. Na area de controle, nfo existe uma solugdo tnica, muito
menos solugao perfeita. Sendo assim, por mais que as nogoes basicas apresentadas possam nortear
o andamento do projeto, é preciso ater-se ao caso particular que serd trabalhado: o problema de
controle de atitude para um nanossatélite CubeSat 3U.

4.1 Caracteristicas particulares do sistema

A modelagem linearizada da dinamica de atitude de um satélite (2.7) depende diretamente
dos momentos de inércia principais I, I, e I,. Supondo que o satélite seja estruturalmente um
prisma retangular de dimensoes 0,1m x 0,1m x 0,3m, com densidade uniforme e centro de massa
coincidente com seu centro geométrico, tem-se que os momnientos de inércia principais de acordo com
o referencial estabelecido na Figura 2.6 sao

032+012 m )
[o=ma2 T T
» =My 120 & M
0,324+ 0,12
I, =m——"— + 5, zﬂkg-nﬁ
12 120
12 12
[Z:mwzﬂkg.m{

12 600

sendo m a massa do satélite. Vale notar que, como I, = I, os resultados para eixos x e y serao
os mesmos. Sendo assim, basta somente estudar a dindmica relacionada aos eixos x e z, ou seja,
somente a dindmica dos respectivos angulos de Fuler ¢ e 1, respectivamente.

Por o satélite em questdo se tratar de um CubeSat 3U, o padrao dita o limite superior m < 4 kg;
respeitando uma margem de seguranca de 5%, adota-se

m = 3,8kg.

Por ora, considera-se o sistema com controlador PD modificado apresentado em diagrama de
blocos na Figura 3.2. Para esse sistema, com suposi¢oes (3.1) verdadeiras, obtém-se as fungoes de

25
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transferéncia de malha fechada

120
v(s) frys N K,
R(s) 2 120 120 70,0317 2 + Kgs + K,
Ki~—s+ K,— P
S Raggs g
- 600
~ K. — ~
Y(s) _ P38 N K,
R(s) o2, 5,000, & 600 7 0,0063s% + Kas + K,

3,8 P38

referentes respectivamente aos angulos de Euler ¢ e . Caso seja necessario que o sistema apresente

~ ~ K,
comportamento idéntico para os trés eixos, basta fixar K, = ?p e Kg = ?d, de modo a tornar

equivalentes as duas fun¢oes de transferéncia.

Até agora, sempre se sup6s A(s) = 1. Uma vez que tipos diferentes de atuadores levam a dinami-
cas diferentes, entdo, prezando pela generalidade, é natural a opc¢do por inicialmente desconsiderar
os eventuais efeitos do subsistema no todo. Entretanto, por melhor que possa ser o instrumento,
nenhum atuador exibe dinamica ideal (i.e. resposta de erro nulo sem atrasos) na pratica. E justo
presumir que um sistema suficientemente robusto seja capaz de apresentar uma resposta satisfatéria
sem a necessidade de modelar esse subsistema, porém, naturalmente, o desempenho do sistema se
torna mais preciso quando levando em consideracao o funcionamento do atuador. Entretanto, para
abandonar a suposicao A(s) =1, é primeiro necessario determinar qual atuador sera utilizado.

De acordo com o censo realizado por Bouwmeester e Guo (2010), o controle de atitude por
via magnética, seja ativo ou passivo, mostrou-se o mais popular dentre os satélites considerados.
Neste trabalho, entretanto, sera escolhido como atuador as chamadas "rodas de reagao"(reaction
wheels), exemplificadas na Figura 4.1. Apesar de serem pouco utilizadas segundo apontado pelos
autores, esse tipo de atuador é considerado mais apropriado para controles de atitude de alta
precisao, caracteristica essa muito oportuna dada a suposicdo de pequenas mudancas nos angulos
de Euler (2.6), fundamental para a dinamica linearizada aqui estudada.

Figura 4.1: Roda de reagio MAI-400 Single Azis Reaction Wheel. Fonte: cubesatshop.com

Uma roda de reagdo é composta basicamente por um motor elétrico ligado a um volante de
motor (flywheel), e seu funcionamento se baseia na lei de conservagao de momento angular. Quando
o motor faz o volante rotacionar em um sentido, o satélite rotaciona no sentido contrario, de modo
a conservar o momento angular do corpo. Como essas rotagdes se dao somente em torno do eixo do
volante, se faz necessario empregar ao menos trés rodas de reacao, montadas em planos distintos
entre si, para garantir a execucao de uma rotagdo tridimensional qualquer. Uma maneira 6bvia
de posiciona-las, portanto, é sobre os eixos principais do referencial a ser adotado pelo satélite, de
modo que os eixos do referencial e do volante coincidam. Assim, através da combinacio de diferentes
rotacoes a serem empregadas, é possivel aplicar um torque em qualquer eixo arbitrario.
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Entretanto, devido as perturbacoes externas presentes, o momento angular total do sistema
aumenta com o passar do tempo. As rodas de reacio precisam compensar também esse momento
extra, resultando na acumulacdo de momento angular no atuador. Por existir um limite maximo de
quao rapido o volante de motor pode rotacionar, esse acimulo de momento acarreta uma diminuigao
da capacidade do atuador em exercer torque no satélite. Chama-se esse processo de "saturacao".
E possivel lidar com a saturacdo por meio de atuadores extras, como através de rodas de rota-
¢ao supérfluas, responsaveis entao por armazenar esse momento extra acumulado, ou mesmo pelo
uso de um diferente tipo de atuador, capaz de aplicar um torque externo no satélite de modo a
"descarregar" essa saturacgao.

Neste trabalho, supoe-se que o problema de saturagao tenha sido solucionado de maneira a nao
influenciar de maneira significativa o controle de atitude; ou seja, o atuador serd sempre capaz de
aplicar seu torque maximo.

Como descrito por Molina, Ayerdi e Zea (2016), um modelo simplificado para as rodas de reagao
é dado por um sistema de primeira ordem, com fungao de transferéncia A(s) entre o torque U.(s)
determinado pelo controlador e o torque U,(s) aplicado pelo atuador

Ua(s) 1 1
A(s) = 222 = = 4.1
(S) UC(S) 7.5+ 1 RTS N 17 ( )
K,
Rt o s .
sendo 7, = . > 0 a constante de tempo do atuador, Ry > 0 a resisténcia elétrica associada ao

motor elétricoada roda de reagao (terminal resistance), e K, > 0 o ganho proporcional do proprio
subsistema.

Com isso, o diagrama de blocos do sistema passa a ser como ilustrado na Figura 4.2, com funcao
de transferéncia em malha fechada

Y(s) B K,
R(s) |7, (=0 Tals® + 182+ Kas + K’

de modo que os polos de malha fechada sdo as raizes de

Tols® + Is* + Kgs+ K, =0.

perturbacio
Controlador Atuador Tpls) Planta
referéncia 1 0y 1 1
—»{+ — + + _— =+ > — > - >
;_DE{; > e Uzl=h| | g ’ Frs Usf=) N Is s =)
Ganho Ganho Dinémica Dindmica 1 Dindmica 2
proporcional atusdor stuador
Ganho
derivative /Ky
¥

)
 ruido de medicdo
1

Figura 4.2: Diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude com controlador PD modificado e
dindmica de atuador de primeira ordem.

Estuda-se entao a estabilidade do sistema através do critério de Routh. O polinémio caracteris-
tico é de terceiro grau, portanto a tabela tem quatro linhas e é dada por
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3 Tad Ky
5 I K,
st [ Kqg—1,K, 0
s? K,

Uma vez que 74, I >0 e K, > 0, entao

Kg—17K,>0 = 17,< &,
Ky
é a condicao de estabilidade para o sistema.
Sendo 7, dependente de Ry, particular a cada atuador, é possivel refinar a condicdo adotando
o valor de uma roda de reagdo especifica. A roda de reacao MAI-400 Single Axis Reaction Wheel,
segundo a ficha técnica do fabricante!, requer para funcionamento uma tensio elétrica de 5V e uma
corrente elétrica variando de 0,09 A em repouso a 0,44 A quando em aceleragdo méxima. Logo, para
a roda de reacdo MAI-400, a resisténcia elétrica Ry do motor do atuador em particular é limitada
ao intervalo

) )
— Q< Rp < —0Q, 4.2
0,44 730,09 (4.2)
portanto a restricao
5 K
K,>—=-2 4.3
~ 0,00 Kq (4.3)

garante o sistema estavel. Uma vez que manteve-se generalizado o momento de inércia, a condigao
de estabilidade é valida para todos os eixos.

4.2 Controle com PD modificado

O design de um controlador, no caso pela determina¢ao dos parametros K, K4 e K,, é realizado
com base em especificagoes estabelecidas acerca do comportamento do sistema. Quando se tratando
de uma aplicacao real, tais condicoes sdo decorrentes dos objetivos a serem alcancados pelo projeto.
Uma vez que o presente trabalho nao tem pretensao de substituir uma verdadeira arquitetura de
missdo, as especificagdes adiante escolhidas inevitavelmente serdo, em esséncia, arbitrarias.

Devido & suposicao de pequenas alteracoes nos angulos de Euler requerida pelo modelo linear, é
razodvel impor um limite superior ao pico de sobressinal M),. Para evitar que a alteracao dos angulos
seja muito elevada, deseja-se entao M, < 5%. Essa estipulacao ¢ automaticamente respeitada se a
resposta ao degrau do sistema apresentar-se semelhante a de sistemas de segunda ordem com ¢ > 1,
pois a saida referente a esses sistemas nao possui carater oscilatério, logo nao admitindo sobressinal.

Outra importante especificagao de resposta transitéria é quanto ao tempo de acomodacgao ts. Em
julho de 2018, realizou-se nas dependéncias do Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE)
o 1° CubeDesign, a primeira competicdo nacional de desenvolvimento de pequenos satélites. A
competicao abrangeu trés categorias, uma delas direcionada ao publico universitario e de institutos
profissionais; essa categoria, chamada CubeSat, estabelecia como um de seus testes o apontamento
de um eixo do satélite, utilizando como critério de avaliagdo a melhor estabilizacdo durante 10
segundos. Partindo desse exemplo, estipula-se t5(2%) < 10s.

O tempo de acomodacio do atuador t3“%" também deve ser considerado. Como néo ¢ fisica-
mente possivel que o atuador possua reagao imediata a mudangas em u.(t), o melhor que se pode
esperar é uma resposta suficientemente rapida. Para isso, impoe-se t‘;t“adm’ < 10ms.

YMAIL-400 Single Amis Reaction Wheel Datasheet. Disponivel em: <https://www.cubesatshop.com/wp-
content/uploads/2016/06/MAI Single Axis Reaction Wheel Assembly-Datasheet.pdf>. Acesso em: 28 out.
2018.
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Deseja-se também que o sistema seja robusto, dadas as diversas simplificacbes e suposi¢es
adotadas no modelo. Assim sendo, almeja-se uma margem de ganho superior a 6 dB e uma margem
de fase entre 45° e 180°.

Por fim, é evidente que o sistema em malha fechada deve ser estavel, com erro estacionario ao
degrau nulo. Como o sistema possui um bloco integrador em malha aberta na planta, sendo entao
de tipo N > 1, a especificacdo de erro ao degrau nulo é automaticamente satisfeita caso garantida
a estabilidade.

A Tabela 4.1 retne todas as especificagoes citadas.

Especificagoes requeridas

M, <5%
ts(2%) < 10
tatuador (29%) < 10ms
MG > 6dB
45° < MF < 180°
Sistema estavel
Erro estacionario ao degrau nulo

Tabela 4.1: Resumo das especificagoes desejadas para o sistema.

A chamada calibragem (tuning) dos parametros do controlador pode ser efetuada de varias
maneiras. A abordagem a ser explorada consiste numa estimativa inicial de parametros, que é entao
refinada até que as especificacdes estejam plenamente satisfeitas. Encontrados parametros vidveis
(i.e. que satisfagam as condigbes), uma nova busca é feita em tentativa de otimizar alguma funcao
objetivo; neste caso, busca-se respostas mais rapidas (menores valores pra ts). Por enquanto, os
sistemas de controle de atitude serao analisados nos eixos x e y, supondo a resisténcia elétrica do
atuador adotando valor maximo constante; ou seja,

38
120

5
ke -m?, R 0. 4.4
grm’,  Rr= g0 (4.4)

I=1,

De inicio, considera-se somente o subsistema do atuador, visando calibrar K,. Tem-se com base
na condicao de estabilidade (4.3) que o ganho deve ser grande o suficiente para garantir um sistema
estéavel. Pela modelagem (4.1) da roda de reacdo, aumentar o ganho implica em tornar a resposta
mais rapida, uma vez que TligloA(s) = 1. Por se tratar de um subsistema de primeira ordem, a sua

a

resposta jamais apresenta sobressinal, pois a saida u,(t) é composta somente por uma exponencial
e um eventual termo linear.

Deseja-se encontrar K, tal que o tempo de acomodacdo do atuador seja menor que 10ms (i.e.
t‘;twdor < 0,01s). Através da ferramenta de design de sistema de controle do Simulink, tem-se que
K, > 21733 satisfaz a condigdo para qualquer Ry no intervalo (4.2) de valores possiveis. Fixa-se
entao

K, = 21735. (4.5)

Para esse valor de ganho, o tempo de acomodacao do atuador mantém-se restrito ao intervalo
2,05 ms < t4vedor < 10ms, dependendo do valor de Ry.

Adotando K}, = K4 = 1 como parametros iniciais, o sistema em malha fechada possui resposta
ao degrau com tempo de acomodacgao t; = 3,825, sem pico de sobressinal qualquer, e margens de
estabilidade MG = 51,8dB, e M F = 180°. A partir desses valores, busca-se refinar os parametros
de modo a diminuir t.

Estipulando uma reducao de ts por um fator minimo de 10, o Simulink fornece os ganhos

K,=18, K;=1,0881. (Parametros Simulink)



30 DESIGN DO CONTROLADOR 4.2

Especificacdo K,=K;=1 Parametros Simulink
ty Tempo de subida (10% a 90%) 2,1261s 0,0878s
ts Tempo de acomodagao (2%) 3.8176's 0,2393's
M,  Pico de sobressinal 0% 3,7908%
MG Margem de ganho 51,8dB 27,1dB
MF  Margem de fase 180° 180°

Tabela 4.2: Caracteristicas da resposta transitéria; pardmetros iniciais, e pardmetros via Simulink.

A Tabela 4.2 apresenta os valores de diversas especificagoes de resposta transitoria, tanto para
0s parametros iniciais, quanto para os determinados pelo Simulink. Nota-se que os novos valores
para K, e K, proporcionam ao sistema uma resposta significativamente mais rapida, em troca de
menor robustez e introducao de sobressinal; a Figura 4.3 atesta essa melhoria.

Devido a folga confortével existente no pico de sobressinal até alcancar o limite de 5%, pode ser
possivel tornar mais rapida a resposta, ainda respeitando as condicoes impostas. A partir das am-
plas margens de estabilidade, é seguro afirmar que o sistema continuara estavel ao aplicar pequenas
mudancas nos pardmetros de ganho. De fato, isso é imediato avaliando a condigao de estabilidade
(4.3) com ganho de atuador (4.5). Sendo assim, uma nova busca pode ser realizada; desta vez, é
empregado um método manual: altera-se o ganho no MATLAB e calcula-se o novo pico de sobres-
sinal.

Em um controlador PID, aumentar o ganho proporcional enquanto mantendo os demais ganhos
fixados acarreta em maior pico de sobressinal e menor tempo de acomodagao. Uma vez que o ganho
proporcional do PD modificado utilizado no sistema é equivalente ao de um controlador PID padrao,
espera-se que a mesma conclusao seja valida. Como K, = 20 implica em M), > 5,4%, aplica-se uma
espécie de algoritmo manual de busca binaria no intervalo K, € (18,20) visando o limite M, = 5%;
chega-se em

K, =19,505, K, =1,0881, (Parametros Manuais)

com pico de sobressinal M, = 4,9998% resultante.

Respostas ao degrau
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Figura 4.3: Comparagao de respostas ao degrau do sistema em malha fechada; pardmetros iniciais, e pard-
metros via Simulink.
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Especificagao Parametros Simulink Parimetros Manuais
t, Tempo de subida (10% a 90%) 0,0878s 0,0807s
ts Tempo de acomodagao (2%) 0,2393's 0,2331s
M,  Pico de sobressinal 3,7908% 4,9998%
MG Margem de ganho 27,1dB 26,4dB
MF  Margem de fase 180° 154°

Tabela 4.3: Caracteristicas da resposta transitéria; pardmetros via Simulink, e pardmetros manuais

A Tabela 4.3 compara as caracteristicas de resposta entre os parametros definidos pelo Simulink
e os parametros manuais. Como esperado, o tempo de acomodacdo diminuiu, novamente ao preco
de menor robustez. Desta vez, entretanto, ambas as margens de estabilidade diminuiram, ao invés
de somente a margem de ganho.

Quaisquer outras alteragoes isoladas em ganhos proporcional ou derivativo causariam um so-
bressinal excessivo ou uma diminuicdo no tempo de acomodacado. As especificacdoes de resposta
transitéria e margens de estabilidade da Tabela 4.1 sdo todas respeitadas, entdo fixamos os para-

metros
K, =19,505, K4=1,0881, (4.6)

Para esses valores, a funcdo de transferéncia em malha fechada é dada por

Y(s) _ Ky

R(s) Tp(s)=0 %133 +1s® + Kgs + K,

19,505

Rr

Is® 4+ Is® +1,0881 1
srrgs s T It ,0881 s + 19,505

Resta verificar o erros estacionérios para esse sistema. Pelo TVF, o erro estacionério ao degrau
para perturbacao e ruido de medicdo nulos é

= 1‘ =
e(oo) 81_I>I(l) 1+ KP 07

R _ .
E183+I82+Kd5

enquanto o erro estacionario & rampa, nas mesmas circunstancias, é

1 K,
e(00) = lim = 4 ~ 0,0558.
s—0 s —l— Kp Kp

iI s>+ Is+ Ky
K,

Nota-se que os resultados das equagbes corroboram a intuigdo gréafica provida pela Figura 4.4,
portanto o erro estacionério ao degrau é nulo como desejado. Para a resposta a rampa, entretanto,
o erro ¢ nao-nulo, e dependente dos ganhos do controlador. Diminuir o ganho derivativo e/ou
aumentar o ganho proporcional resultaria em um menor erro estacionario, porém sempre havera
uma discrepancia presente nesse sistema quanto a essa entrada.

Uma anélise semelhante pode ser feita para diferentes tipos de perturbacdo, com referéncia e
ruido de medi¢ao nulos. A funcéo de transferéncia entre perturbacao e saida nessa situacao ¢ dada
por
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Figura 4.4: Respostas ao degrau e 4 rampa com os pardmetros encontrados manualmente.

— 1
Y(s) _ K"
A - R 9
Tp(s) 118 4 1s® + Kys + K,

K,

e entdo, pelo TVF, a saida estacionaria para perturbacao do tipo degrau com R(s) = M(s) =0 é
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Figura 4.5: Resposta do sistema com referéncia e perturbacdo degrau.
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Isso implica que o sistema nao é capaz de anular completamente as perturbacoes do tipo rampa.
A Figura 4.5 mostra que o sistema nao atinge erro nulo quando R(s) = Tp(s) = —; por se tratar
s

de um sistema linear, y(t) = y,(t) + yp(t), respectivamente a saida com perturbacdo nula e a saida
com referéncia nula. Aumentar o ganho proporcional diminuiria o erro causado pela perturbagao,
mas, para anular o erro, seria necessirio acrescentar um polo de malha aberta na origem.

4.3 Controle com PID modificado

1
Suponha que seja implementado um bloco integrador (i.e. com funcao de transferéncia G(s) = —)

em malha aberta ao controlador PD modificado, de maneira a torna-lo um controlador PID modi-
ficado, cuja lei de controle seja dada por

Us(s) = K,E(s) + %E(s)  KysY(s).

Controlador
1
° perturbacio
Bloco integrador
Ganho integral L
Atuador Tplst Planta
. e
referéncia, oy BB L 1 _._.@__.,. : > 1 >
= = Frs (=) Is E =)
Ganho proparcional Ganho Dindmics Dindmica 1 Dinsmica 2
atuador stusdor
Ganho derivative
| Yig

1 N{g)
 ruido de medigio
1

Figura 4.6: Diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude com controlador PID modificado e
dindmica de atuador de primeira ordem.

O diagrama de blocos com a implementacao dessa lei de controle é apresentado na Figura 4.6.
Algumas fungdes de transferéncia relevantes desse sistema sao

Y(s) _ Kps+ K; '
R(s)|g, (=0 Tals* + 183+ Kgs? + Kps + K;’
E(s) T Is* + Is® 4+ Kys? '
R(3) |70 Talst+ 155+ Kqs? + Kps + K
Y(s) — Tas? + 8

Ty(s) lrsy=o  Tals* + 183 + Kgs? + Kps + K

Devido ao acréscimo de um polo de malha aberta a origem, o tipo do sistema aumentou. Sendo
agora o sistema de tipo 2, espera-se que o erro estaciondario a entrada rampa com perturbagao nula
seja zero e que haja total rejeicao de perturbacao degrau.

De fato, aplicando o TVF, tem-se que o erro estacionério & entrada rampa é

. T, 1s% + Is* + Kys
e(o0) = lim

5—0 Ta[S4 + Is3 + Kd82 =+ Kps + Kz
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e a saida do sistema em malha fechada para perturbacao degrau com referéncia nula é

2
y(oo)zl TaS” + 8

i —0.
S50 7ol s + 1% + Kgs2 + Kps + K

Apesar da rejeicao de perturbacdo degrau ser assegurada, é razoavel avaliar o quao rapida é tal
rejeicao. Estipulando um tempo de acomodagdo maximo de 2,5s para a resposta a uma perturbagao
degrau, buscam-se novos valores de ganhos K, K;, e K, tais que a resposta tenha carater similar
ou mesmo melhor que a determinada pelos parametros (4.6). Através da ferramenta de calibragem
de sistemas de controle do Simulink e de inspe¢des manuais com o MATLAB, obteve-se os valores

K, =26764, K;=7.352, K4=1,336. (4.7)

A Tabela 4.4 e a Figura 4.7 comparam a resposta ao degrau do sistema com controlador PD
modificado (4.6) & resposta do sistema com controlador PID modificado (4.7). Apesar da diminuigao
no tempo de acomodagao de 2% com o PID modificado, a resposta para este controlador apresenta
substancial piora no tempo de acomodagao para menores porcentagens; de fato, o controlador PD
modificado obteria melhor resultado no teste de apontamento de um eixo citado na Secao 4.1.

Especificagao Pardmetros PD modificado Parametros PID modificado
ty Tempo de subida (10% a 90%) 0,0807s 0,0705s
ts Tempo de acomodagao (2%) 0,2331s 0,2288 s
M,  Pico de sobressinal 4,9998% 4,9829%
MG Margem de ganho 26,4dB 25,3dB
MF  Margem de fase 154° 152°

Tabela 4.4: Caracteristicas da resposta transitoria; pardmetros manuais para PD modificado, e pardmetros
para PID modificado.

Respostas ao degrau Respostas ao degrau, em foco
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Figura 4.7: Comparacio das respostas ao degrau entre os sistemas com controladores PD modificado e PID
modificado.

Uma ressalva importante a ser feita é que, neste trabalho, presume-se que o atuador é capaz de
empregar o torque definido pelo controlador. Na pratica, é necessaria maior cautela na estipulagao
dos parametros do controlador para garantir a viabilidade do torque demandado do atuador. O
maior requerimento de torque sempre serd no inicio da manobra, quando a diferenca entre atitude
atual e desejada € maxima; nesse periodo, justamente quando o valor da integral a ser efetuada é
méximo em valor absoluto, o controlador PID modificado é mais agressivo que o PD modificado.
Sendo assim, mesmo com as melhorias de rastreamento perfeito (i.e. erro estacionario nulo) para
referéncias rampa e anulagdo de perturbacao degrau, o controlador PID pode ndo se provar tutil na
pratica pelo maior potencial de requerer mais torque do que o atuador pode executar.
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4.4 Ajustes finais

Devido as suposi¢oes estabelecidas em (4.4), ainda nao é possivel afirmar categoricamente que
os controladores (4.6) e (4.7) resolvem o problema de controle de atitude apresentado.

Para o controlador PD modificado (4.6), a Figura 4.8 sugere que uma diminui¢ao independente
em Rp torna a resposta levemente mais lenta, enquanto que o sistema apresenta sobressinal nulo e
menor tempo de acomodagao ao adotar I = I,. Uma anélise anéloga para o controlador PID (4.7)
modificado é apresentada na Figura 4.9, apontando que a resposta ao degrau do sistema se torna
mais lenta e ultrapassa M, > 5% ao estabelecer Ry minimo, enquanto I = I, provoca uma reducao
no tempo de acomodacdo, apesar do maior tempo de subida.
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Figura 4.8: Resposta ao degrau do sistema com controlador PD modificado para diferentes valores de
resisténcia e momentos de inércia.

5
Alterando K, = 26,693 no controlador PID garante M, = 4,9989% para R = OIQ Feita

a substitui¢ao, em nenhum dos casos o sobressinal ultrapassa o limite maximo de 5% imposto e o
tempo de acomodacdo mantém-se sempre abaixo dos 10 segundos como desejado; as margens de
estabilidade estabelecidas sao satisfeitas para todos os casos analisados; e todas as analises de erro
estaciondrio e rejeicdo de perturbagao foram independentes de Rp e I.

Sendo assim, todas as condicoes 4.1 requeridas para o design do controlador foram cumpridas,
portanto os controladores com pardmetros

K, = 19,505, K;=1,0881 (PD modificado final)
K, =26,693, K;=17352, K;=1,336 (PID modificado final)

e ganho de atuador
K, =21735

sa0 aceitos como solucoes do problema de controle de atitude abordado.
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Respostas ao degrau Respostas ao degrau, em foco
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Figura 4.9: Resposta ao degrau do sistema com controlador PID modificado para diferentes valores de
resisténcia e momentos de inércia.



Capitulo 5

Conclusoes

5.1 Consideracoes finais

Em virtude do projeto em colaboragao entre UFABC, IEE/USP e TAG/USP para uma missao
CubeSat, o desenvolvimento de um modelo de controle de atitude se prova vital para completar
0s objetivos cientificos desejados. Para isso, adotou-se a representacdo de rotacoes tridimensionais
via angulos de Euler, de modo que as aproximagdes trigonométricas de pequenos dngulos levassem
a uma formulacdo linear para a dinamica de atitude. NocGes bésicas de engenharia de controle
foram apresentadas considerando um satélite genérico, e depois aplicadas ao caso particular de um
CubeSat 3U.

Partindo de modificacbes da forma ideal de um controlador PID, foram projetados dois con-
troladores de modo a satisfazerem especificacGes de desempenho de resposta e robustez desejadas
para o sistema em malha fechada. O primeiro controlador, de ganho integral nulo, apresenta maior
tempo de acomodagao para 2% e maior robustez, mas ndo possui erro estacionéario nulo a entrada
rampa ou rejeicao total de perturbagao degrau. O segundo controlador, com ganho integral nao
nulo, rastreia perfeitamente entradas rampa e anula completamente a perturbacido degrau, além de
tempo de acomodagdo para 2% menor que o do primeiro; porém, para porcentagens inferiores a
2%, o tempo é significativamente maior. Por conta disso, o primeiro controlador apresenta melhor
desempenho apds 10 segundos. Ambos s2o soluces do problema, apesar de suas distingoes; de fato,
nao existe uma solucdo perfeita para o problema de controle de atitude, com projetos diferentes
exibindo qualidades distintas.

Deste modo, os objetivos estabelecidos no inicio do projeto foram atingidos. O estudo da litera-
tura contribuiu na apresentacdo de uma base dos conhecimentos tedricos requeridos para a tarefa e
na demonstragao de uma aplicacdo pratica a ser utilizada como modelo de testes nas fases iniciais
da construgdo do CubeSat que se pretende realizar.

5.2 Limitacgoes e sugestoes para pesquisas futuras

A modelagem desenvolvida é limitada a pequenas mudangas nos angulos de Euler, devido a
aproximacao trigonomeétrica de pequenos angulos (2.6). Para tornar o problema mais amplo, é
necesséaria uma abordagem de controle nao linear, de modo a abandonar essa limitacao do modelo;
isso permitiria também, por exemplo, eliminar a hipétese inicial do satélite partir de uma situacao
inicial j4 estabilizada, e empregar uma representacdo diferente que ndo apresente singularidades,
como a por quatérnios, uma vez que a notacao por dngulos de Euler é escolhida justamente para
linearizar o problema.

Também fator relevante na dindmica estudada é a hipdtese do satélite ser um corpo rigido. De
Ruiter, Damaren e Forbes (2013) apontam que a flexibilidade de um satélite gera picos de ganho e
fase préximos a frequéncia de vibragado, podendo degradar o desempenho do sistema ou até mesmo
torné-lo instavel. Uma vez que os paineis solares de um CubeSat sao em geral montados ao longo de
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sua superficie, os apéndices tipicamente esperados sdo somente as antenas, de modo que a suposicao
de rigidez para o nanossatélite talvez ndo esteja longe da realidade.

Outra limitagdo do modelo se da pela suposi¢ao de um sensor de atitude de precisao perfeita (i.e.
que ndo introduz ruido de medigao). Evidentemente, sensor perfeito nao existe na pratica, e o projeto
deve ser alterado de maneira a ser capaz de lidar com esse erro. A principal abordagem se da pelo
uso de um Filtro de Kalman, de modo a estimar a atitude correta atual com base na estimativa
anterior e nos valores de aceleracao angular. Uma solucdo alternativa menos complexa consiste
em empregar um simples filtro passa-baixas: uma vez que o ruido introduzido tipicamente varia
rapidamente com o tempo, é esperado que ele esteja concentrado nas altas frequéncias, enquanto
que a atitude real, por estar mudando "suavemente", estaria concentrada nas frequéncias baixas.
Vale ressaltar que como nenhum filtro é ideal e ndo existe uma frequéncia de margem especifica que
separe perfeitamente o ruido da atitude real, entdo atenuacao perfeita jamais serd alcancavel.

O controle de atitude apresentado consiste somente no chamado "controle ativo", que requer
atuador; no caso, usou-se rodas de reacao. Entretanto, ndo somente é possivel utilizar outro tipo
de atuador, em conjunto com as rodas de reagdo ou nao, como é possivel implementar métodos de
"controle passivo", que fazem uso das caracteristicas préprias da planta. Um estudo comparativo
do desempenho de sistemas de controle de atitude entre as diversas possibilidades de atuadores,
com ou sem métodos de controle passivos, provaria-se de grande interesse tanto académico como
para futuras arquiteturas de missoes.

Por fim, sistemas modernos de controle sdo, em geral, implementados através de processadores
digitais. Isso torna necessario algum método de converter os sinais continuos naturais, como a
atitude y(t), em sinais digitais, e vice-versa. Uma possivel implementagao digital é realizada através
de um "segurador de ordem zero", ou zero-order hold. Um dos efeitos colaterais desse dispositivo é
a introdugdo de um atraso de meio periodo de amostragem, tal que o sinal discretizado f (t) com

T
periodo de amostragem 7' é mais proximo de f(t — 5) do que f(t) propriamente dito; esse atraso

reduz a margem de fase do sistema, levando a um aumento no sobressinal.
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