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Resumo do Trabalho de Conclusao de Curso apresentado ao DES/UFPE como parte
dos requisitos necessarios para a obtenc¢ao do grau de Bacharel em Engenharia

Eletronica (Eng.)

Controle de Atitude e Estabilizacao de Cubesat

José Ribamar Ribeiro Lino

Este trabalho foca no controle de atitude e estabilizacao de CubeSats, essencial
para garantir o sucesso de suas missoes. Nesse trabalho, houve um extensivo uso
de rodas de reacao, assim como o desempenho de diferentes controladores, como o
Controlador Proporcional-Derivativo (PD) e o Regulador Quadratico Linear (LQR).
A justificativa para essa pesquisa reside na crescente importancia dos nanosatélites
em missoes comerciais, contrastando com a escassez de estudos sobre a estabilizacao
tridimensional de CubeSats usando rodas de reagao. Os objetivos incluem um estudo
abrangente da dinamica do CubeSat, investigacdo de representagdes de atitude,
modelagem de motores DC e desenvolvimento de controladores eficazes.

Palavras-chave: Sistemas de Controle, Cubesat, Estabilizacao, Atitude, Con-

trole.
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Abstract of Course Conclusion Work presented to DES /UFPE as a partial fulfillment

of the requirements for the degree of Bachelor of Electronic Engineering (Eng.)

Attitude Control and Stabilization of CubeSat

José Ribamar Ribeiro Lino

This paper focuses on the attitude control and stabilization of CubeSats, essen-
tial to ensure the success of their missions. In this study, there was extensive use of
reaction wheels, as well as the performance evaluation of different controllers, such
as the Proportional-Derivative (PD) Controller and the Linear Quadratic Regula-
tor (LQR). The justification for this research lies in the increasing importance of
nanosatellites in commercial missions, contrasting with the lack of studies on the
three-dimensional stabilization of CubeSats using reaction wheels. The objectives
include a comprehensive study of CubeSat dynamics, investigation of attitude re-
presentations, DC motor modeling, and development of effective controllers.

Keywords: Control Systems; Cubesat; Stabilization; Attitude, Control.
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Capitulo 1

Introducao

EXPLORACAO espacial tem passado por avancos significativos nas tultimas

décadas, com destaque para os CubeSats, pequenos satélites modulares que
ganharam popularidade nos tultimos anos. Uma dessas inovacoes notéveis sao os
CubeSats, pequenos satélites modulares que tém ganhado popularidade desde nos
ultimos anos, com cerca de 1700 pequenos satélites lancados no periodo de 2012
a 2019[1]. Considerados como uma plataforma acessivel e flexivel para testes tec-
nolégicos no espacgo, os CubeSats oferecem uma entrada viavel no campo do desen-
volvimento de tecnologia espacial.

No entanto, apesar de sua crescente utilizacdo, os CubeSats ainda enfrentam
desafios de design nao resolvidos, e um dos desafios cruciais enfrentados no contexto
da operacao de satélites é o controle da atitude e estabilizacao. Esta funcao é
fundamental para o sucesso das missoes espaciais, especialmente quando se considera
a utilizacao exclusiva de rodas de reagao para a estabilizagao. Com uma variedade de
atuadores a disposicao, como rodas de reagao, magnetorquers e propulsores, projetar
um sistema eficaz para orientar um CubeSat requer uma compreensao soélida da
mecanica espacial.

Este trabalho concentra-se em explorar o funcionamento das rodas de reag¢ao no
controle de atitude dos CubeSats com 3 eixos de liberdade, examinando também o
desempenho comparativo de diferentes controladores, como o Controlador Proporci-

onal Derivativo (PD) e o Regulador Quadratico Linear (LQR), quando combinados



com motores DC e rodas de reacao. Além disso, sdo investigadas estratégias es-
pecificas de apontamento e estabilizacao adaptadas as caracteristicas dos CubeSats,
assim como a simplificacdo da dindmica desses dispositivos para uma andalise mais

aprofundadal2).

1.1 Justificativa

O controle de atitude é um componente critico em missdes espaciais, especial-
mente para CubeSats, que tém se tornado cada vez mais relevantes na exploragao
espacial moderna. Embora existam diversos métodos de controle de atitude dis-
poniveis, o uso de rodas de reacao em CubeSats apresenta desafios tinicos que ainda
nao foram completamente explorados na literatura cientifica.

A maioria das pesquisas existentes concentra-se no uso de magnetorquers para
controle de atitude, deixando uma lacuna significativa no conhecimento sobre a
implementacao efetiva de sistemas de controle baseados em rodas de reagao para
CubeSats. Esta lacuna é particularmente relevante considerando que as rodas de
reacao oferecem vantagens potenciais em termos de precisao e resposta rapida no
controle de atitude.

Além disso, o crescente interesse comercial em CubeSats, evidenciado pelo langamento
de aproximadamente 1700 pequenos satélites entre 2012 e 2019, demanda solugoes

mais eficientes e confiaveis para o controle de atitude.

1.2 Objetivo Geral

Este trabalho tem como objetivo investigar e avaliar o uso de quatérnios para re-
presentacao da atitude de um CubeSat 1U, em substituicdo aos tradicionais angulos
de Euler. Busca-se analisar a eficicia de diferentes estratégias de controle, compa-
rando o desempenho de um controlador PD convencional com um controlador mais
sofisticado baseado em LQR (Regulador Quadratico Linear), utilizando rodas de

reacao como atuadores.



A partir de hipéteses formuladas analiticamente, pretende-se responder a se-
guinte questao de pesquisa: "R possivel implementar um sistema eficaz de controle
de atitude e estabilizacao para um CubeSat 1U equipado com trés rodas de reagao,
utilizando controladores PD ou LQR?”. Esta investigacao seguira uma abordagem
analitica a posteriori, empregando ferramentas de simulacao para verificar e validar

as hipdéteses propostas.

1.2.1 Objetivos especificos

e Realizar um estudo profundo sobre quatérnios no contexto de atitude de um

corpo, principalmente no que o diferencia do usual Angulo de Euler;

e Pesquisar modelos de Motor DC comerciais, para utilizar os seus parametros

nas simulacoes;

e Projetar e implementar controladores PD e LQR para o sistema, estabelecendo

métricas claras de desempenho para comparacgao;

e Validar os controladores propostos através de simulagoes numéricas detalha-

das, utilizando ambientes como Simulink e MATLAB;

e Analisar comparativamente o desempenho dos controladores em termos de

precisao de apontamento, tempo de resposta e robustez.

1.3 Organizacao do TCC

O conteudo deste trabalho estd dividido em 4 capitulos e um apéndice. As

referéncias encontram-se nas paginas finais.

O Capitulo 2 oferece uma base tedrica sélida para a compreensao dos conceitos
essenciais abordados no trabalho. Explora-se inicialmente as nogoes de atitude

e suas diferentes formas de representacao, seguido por uma andlise detalhada



da modelagem de motores DC, crucial para o entendimento do sistema de con-
trole proposto. Além disso, sao discutidos os tipos de controladores relevantes

para o controle de atitude e estabilizacao.

No Capitulo 3 sao apresentados os detalhes do desenvolvimento do trabalho, desde
a investigacao aprofundada da dinamica do CubeSat até a implementacao dos
controladores projetados. Inicia-se com uma analise detalhada da dinamica do
CubeSat, incluindo a selecao de um modelo de motor DC e a investigagao de

seus parametros relevantes.

No Capitulo 4 Em seguida, sao abordados os processos de modelagem do sistema
na forma de espaco de estados e funcao de transferéncia, fornecendo uma
base solida para o projeto de controladores. Posteriormente, sao discutidas as
etapas de projeto e implementagao dos controladores, seguidas pela realizacao

de simulagoes para avaliar o desempenho do sistema de controle desenvolvido.

No Capitulo 5 as consideracoes finais do trabalho sdao apresentadas, incluindo
uma analise comparativa dos dois tipos de controladores desenvolvidos. Sao
discutidas as vantagens e desvantagens de cada abordagem, bem como a sua
eficicia na solu¢do do problema proposto. Também discute-se as possiveis

dire¢bes para futuras pesquisas na area.

O Apéndice A. contém os codigos MATLAB utilizados durante o desenvolvimento
do trabalho, oferecendo uma referéncia 1util para reproducao dos resultados e
aprofundamento nos métodos e técnicas empregados ao longo do processo de

pesquisa e desenvolvimento.



Capitulo 2

Fundamentos para pequenos

satélites

| | : STE capitulo tem como objetivo principal apresentar a fundamentagao teérica

essencial para o entendimento de nanosatélites, especificamente um CubeSat
1U. E abordada a dinimica desse tipo de satélite, fornecendo uma compreensao pro-
funda de suas caracteristicas operacionais. Além disso, é realizada uma avaliagao
detalhada do modelo de um Motor DC, cuja integracao é crucial para o funcio-
namento adequado do CubeSat. Sao discutidas diversas formas de representagao
de atitude, explorando as técnicas mais pertinentes para o problema em questao.
Também sao apresentados diferentes tipos de controladores, essenciais para a es-
tabilizacdo e controle de apontamento do CubeSat, juntamente com técnicas que
auxiliam no projeto eficiente desses controladores. Essa andlise teérica fornece uma
base sélida para o desenvolvimento e implementacao dos sistemas de controle ne-

cessarios para o sucesso da missao do CubeSat.

2.1 Pequenos Satélites

Os satélites desempenham um papel fundamental na sociedade moderna, pro-
porcionando uma ampla gama de servicos essenciais para a comunicac¢ao, navegacao,

observagao da Terra e pesquisa cientifica. Eles sao importantes para a infraestru-



Tabela 2.1: Classificacdo dos Pequenos Satélites de acordo com a sua massa [I].

Categoria | Massa(kg)
Femto 0.01 - 0.09
Pico 0.1-1
Nano 1.1-10
Micro 11 - 200
Mini 201 - 600

tura de telecomunicagoes, permitindo a transmissao de dados, voz e video em escala
global. Além disso, os sistemas de posicionamento por satélite, como o GPS, sdo
indispensaveis para a navegacao terrestre, maritima e aérea, além de desempenha-
rem um papel crucial em aplicagoes de mapeamento e geolocalizacao. Na area da
pesquisa cientifica, os satélites sdo utilizados para estudar o clima, monitorar o
meio ambiente, observar fendomenos naturais e explorar o espago exterior, forne-
cendo dados valiosos para entender melhor o nosso planeta e o universo. Por sua
vez, Os pequenos satélites, também conhecidos como nanosatélites ou CubeSats, re-
presentam uma classe de satélites que vém se destacando na exploracao espacial nas
tltimas décadas[3]. Esses satélites sdo caracterizados por seu tamanho compacto e
modularidade, o que os torna mais acessiveis e econémicos em comparacao com 0s
satélites tradicionais. Os pequenos satélites sao classificados como mostra a Tabela
2.1] de acordo com a sua massa [1].

Além dessa defini¢ao, existem também outros padroes utilizados, como por exem-
plo os CubeSat 1U, que pode ser visto na imagem [2.1, que sdo padronizados em
unidades cibicas de 10 centimetros de lado e podem ser combinados em formagoes
para realizar uma variedade de missoes espaciais, possuindo uma massa menor que
1,33kg. Existem também os CanSats, que utilizam uma estrutura cilindrica, no ta-
manho e volume de uma lata de refrigerante. Tanto o CubeSat quanto o CanSats

sao utilizados em uma ampla gama de aplicagoes, incluindo observacao da Terra,



comunicagao, pesquisa cientifica e educagao espacial[3].

DEPLOYMENT SWITCHES

ACCESS PORT

RAIL 2

SIDE +Z

Figura 2.1: Cubesat 1U: Especificacoes das dimensGeSH

2.2 Sistemas de Controle

Um sistema de controle é uma estrutura organizada de componentes que traba-
lham juntos para regular o comportamento de um sistema dindmico. Esses com-
ponentes podem incluir sensores para medir variaveis de entrada, atuadores para
modificar varidveis de saida, e elementos de processamento para tomar decisdes com
base nas informagoes recebidas. A configuracdo desses componentes é projetada
para garantir que o sistema responda de maneira desejada as mudangas em seu am-
biente ou condigoes de operacao.

Ao aplicar a teoria de sistemas lineares, espera-se que a relagao de causa e efeito
seja previsivel e consistente em todos os componentes do sistema. Isso significa que
as mudancas nas variaveis de entrada terao efeitos previsiveis nas variaveis de saida,
tornando possivel prever e controlar o comportamento do sistema com precisao.
Além disso, um sistema de controle em malha aberta, como estd na Figura [2.2]
utiliza um controlador e um atuador para obter a saida desejada, e aqui nao ha

qualquer tipo de realimentacao.

'Fonte: California Polytechnic State University. Disponivel em: https://upload.
wikimedia.org/wikipedia/commons/6/6e/CubeSat_Design_Specification_rev._12_-_1U_
dimensions_-_main.png Acesso em: 05 jan. 2024.


https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/6/6e/CubeSat_Design_Specification_rev._12_-_1U_dimensions_-_main.png
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/6/6e/CubeSat_Design_Specification_rev._12_-_1U_dimensions_-_main.png
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/6/6e/CubeSat_Design_Specification_rev._12_-_1U_dimensions_-_main.png

Um sistema de controle em malha aberta somente utiliza um dispositivo de
atuacao(Atuador) para controlar o processo de forma direta sem o auxilio de qual-
quer realimentagao [4]. Na prética, a unido do bloco de controlador e atuador dados
na Figura pode ser um amplificador, um filtro, uma ligagdo mecéanica ou outro
elemento de controle apropriado para efetuar o controle do processo em questao, e
por sua simplicidade e baixo custo, muitos produtos de uso nao-critico utilizam tal

abordagem de controle [5].

Desired output
B — Controller

Actuator #»| Process == Output

A J

['\‘~|'u.\n‘.\‘

Figura 2.2: Controle em malha aberta [4].

Além disso, Admitindo-se um controle, atuador e processo linear e invariante
no tempo, na qual X (s) é a transformada de Laplace da entrada z(t), e, Y(s) é a
transformada de Laplace da saida y(t). Sendo assim, referente & Figura , a funcao

de transferéncia G(s) do sistema [0] é dada pela Equagao

Func¢éo de
| tl'ansfe]‘éncia ———

G(s)

Figura 2.3: Funcao de transferéncia de malha aberta [6].

Por outro lado, um sistema de controle em malha fechada utiliza uma medigao

adicional da saida atual em relacdo a referéncia, como mostra a Figura Comu-
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mente € utilizado um subtrator, responsavel por realizar a diferenca entre a referéncia
e a saida atual, sendo esta abordagem denominada como realimentacao negativa [4].
E importante salientar que é necessario a presenca de um sensor na saida para que
esse tipo de controle seja efetuado, e tipicamente hé erros associados ao sensor uti-

lizado.

Desired output Error Actual
o : Controller Actuator | Process =
response output

Y

F Y

Sensor
Measurement output Feedback

Figura 2.4: Controle em malha fechada [4].

Analisando de outra maneira, é possivel representar um sistema de controle em

malha fechada de outra forma mais compacta e algébrica, conforme a Figura [2.5]

R(s) E(s) C(s)

G(s) =

O e —

Figura 2.5: Controle em malha fechada generalizado [6].

Algebricamente, define-se as equagoes extraidas a partir da Figura [2.5] como:

E(s) = R(s) — B(s), (2.2)
C(s) = E(s)G(s), (2:3)
B(s) = C(s)H(s) (2.4)



Isolando C(s) e R(s) nas equagoes ((2.2)),(2.3) e (2.4]), tem-se que a funcao de trans-
feréncia de malha fechada C(s)/R(s) [6], que é definida como

R(s) 1+G(s)H(s)

2.3 Sistemas de Segunda ordem

Considerando que ha um o sistema a ser controlado e que ele é composto por
elementos de inércia e atrito viscoso, e com um elemento proporcional em seu ramo

direto, o diagrama equivalente tem a sua representacao como mostra a Figura [2.6]

R(s) T(s) 1 c(s)
_'®_> K U5+ B)

1

R(s) X )
s(Js + B) o

\ §
\ §

(b)

Figura 2.6: Acao de controle proporcional ao sistema do tipo torque [6]

Utilizando a Equagao ([2.5)) vista na secao anterior temos entdo uma fungao de

transferéncia de malha fechada C(s)/R(s) [6] dada como

C(s) K B K/J
R(s) Js2+Bs+K s2+B/Js+K/J

(2.6)

A Equagao (2.6) é um exemplo de um sistema de segunda ordem muito utili-

zado para realizar andlises. Escrevendo a frequéncia natural amortecida como
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_ K B 2 ~ _ B 7 .
wqg = /5 — (57)% e a atenuagao o = 55. E, sendo o médulo do polo do sistema

dado por wy,, conhecido como frequéncia natural [6], dado por
B\*> K [/B\* K
2 _ 2 2 _ (B SN (BN B 9.7
“n =T F (2J> 7 <2J) 2.7)

7
A partir disso, escreve-se a frequéncia natural amortecida e o coeficiente de ate-

nuacao em funcao de w, e do coeficiente de amortecimento ¢ como

wg = /1 — Cwy, (2.8)
o = (wnp. (2.9)

Substituindo as equagdes (2.9), (2.8) e (2.7) na Equacdo (2.6) tem-se entdo a

equagao da forma padrao de segunda ordem escrita como
C(s) w? w?

— n = n . 2.10
R(s)  s2+2Cwps+ w2 (s Cwn + jwa)(s + Cwn — jwa) ( )

Assim, o comportamento do sistema é descrito por meio dos pardmetros ¢ e
wy. Comumente a entrada r(t) serd um degrau unitario, ou seja, R(s) = 1/s,
muito utilizada para analisar a resposta do sistema em funcao de cada um de seus

parametros.

2.3.1 Sistema subamortecido

Um sistema de segunda ordem subamortecido é considerando quando 0 < ( <

1[6], nesse caso a resposta ao degrau c(t) [6] podera ser escrito como

ct)y=1- \j;n;sen (wdt + tan™* (1C_<2>> : (2.11)

2.3.2 Sistema superamortecido(Sobreamortecido)

Um sistema de segunda ordem ¢ considerado sobreamortecido ou superamorte-

cido quando ¢ > 1 [6], nesse caso, a resposta ao degrau [6] é escrita como

11



w efslt efsgt
=1 n - : 2.12
ot +2_<2_1(31 ) (212

2.3.3 Sistema criticamente amortecido

Um sistema de segunda ordem é dito criticamente amortecido quando ¢ = 1 [6],

e a resposta ao degrau [6] é dada como

ct)=1—e 1 +wyt)=1—e "1 +oat). (2.13)

2.4 Especificacoes da resposta transitéria

Para o caso de um sistema de segunda ordem, héa caracteristicas de desempenho
que sao especificadas em termos da resposta transitéria para uma entrada em de-
grau unitério [6]. Algumas caracteristicas comuns, como mostra a Figura sao
abordadas a seguir. Supoe-se que a resposta ao degrau do sistema ¢ subamortecida

como esta na Equacao (2.11)).

o(f) h

Tolerincia aceitdvel

e

r

Figura 2.7: Especificagoes da resposta transitéria [6].

Define-se o tempo de subida como o tempo necessario para que a resposta seja

igual ao valor em estado estacionario [6], e pode ser calculado por
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t, = . 2.14
o (2.14)

Outro pardmetro muito importante é o tempo de pico, que é basicamente o tempo

necessario para atingir o valor maximo. Utilizando a Equagao (2.11]), chega-se a

to— — (2.15)

O maximo sobressinal é muito importante para contabilizar o quao acima da
referéncia o pico ficou, é um parametro muito crucial para processos que sao sensiveis
a variagoes. Para realizar a andlise, é importante lembrar que o valor de que c()
assume em estado estacionario serda aproximadamente o valor da referéncia, para
este caso, assume-se que este valor é 1. Dessa forma, o maximo sobressinal é dado

como

M, = e~ $™/VI=C — gom/wa, (2.16)

O tempo de acomodacao refere-se ao periodo necessario para que a resposta de
um sistema atinja e permaneca dentro de uma faixa aceitavel de variagao, e, a faixa
aceitavel é dada pela variavel i, em que 0% < i < 100%. Considerando a Equagao
?? chega-se a

e—Cwnt

l—i=1-——s, (2.17)

efgwnt

ot (2.18)

1=

In(i) = —ots — In(y/1 — ¢?), (2.19)

ot, = —In(i) — In(y/1 — ¢2). (2.20)
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Dessa forma, entao o tempo de acomodagao é expresso como

b= In(100) — In(100 Z i) — ln(\/l—igz)' (2.21)

2.5 Lugar geométrico das raizes

O lugar das raizes é um método criado por Evans em 1948 para avaliacao da
modificagdo geométrica dos polos a partir da variacdo do ganho de um controle
proporcional. Essa técnica tem sido tem sido utilizada até hoje quando lida-se com
sistemas de controle lineares. Mais especificamente, é um método capaz de ilustrar
o qudo sensivel um sistema é com a variacao de algum pardmetro [4].

Supoe-se que ha uma planta ou processo a ser controlado, entao, a representagao
do sistema em malha fechada poderd ser dada como mostra a Figura2.5] A funcao de
transferéncia de malha fechada é dada na Equacao , mas, havera um parametro

variavel, denominado como K, logo, a funcao de transferéncia de malha fechada é

C(s) _ KG(s)
R(s) 1+ KG(s)H(s)

(2.22)

Desse modo, os polos da Equagdo ([2.5) sdo justamente as raizes do polindmio 1 +

KG(s)H(s), logo, temos a equagio

1+ KG(s)H(s) = 0. (2.23)

Dessa maneira, ha duas condig¢oes que satisfazem a Equagao([2.23)) [6], sdo elas

IKG(s)H(s)| = 1, (2.24)

G(s)H(s) = 180(2r + 1) = m + 27k, rkeZ (2.25)

Reescrevendo KG(s)H (s) em razao de seus polos e zeros, entao
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(s+21)(s4+22)...(s+ 2m)

KGO H(s) = K S G ) (5 pn)”

m < n. (2.26)

Logo, com base na Equagao ([2.26)), é possivel reescrever as condi¢oes dadas nas

equagoes ([2.24]) e (2.25]) [6] como

iy |5+ il

KG(s)H(s)| = K
[KG(s)H (s)] T, s + 7

=1, (2.27)

/G(s)H(s) = i /S + 2 — i /s +p; = 180(2r + 1), (2.28)

respectivamente. Assim, o método do local das raizes consiste de uma série de regras

sisteméticas para desenhar esse local geométrico [4], contendo:

1. Local das raizes no eixo real: Para esta etapa, considera-se a equacao carac-
teristica do sistema em malha aberta. Por exemplo, se a equacao caracteristica
¢ dada por 1+ KG(s)H(s) =0, onde G(s) é a fungdo de transferéncia do sis-
tema, entao o local das raizes no eixo real ocorre quando G(s) é real, ou seja,

quando a parte imaginaria de G(s) é zero.

2. Desenho das assintotas: As assintotas sdo desenhadas para o caso em que o
numero de polos excede o niimero de zeros. As assintotas sao linhas retas no
plano complexo que descrevem o comportamento dos polos quando K tende
ao infinito. Considerando n como o numero de polos e m o nimero de zeros,
com um r € Z, o angulo dessas assintotas, e o ponto de partida das assintotas,

respectivamente, é dado por

o= 180Cr+1) (2.29)

n—m

D1 Di — X %
n—m ’

(2.30)

oy

3. Ponto de partida do eixo real: O ponto de partida do eixo real é o ponto onde
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o local das raizes comeca no eixo real. Isso ocorre quando K é zero, ou seja, no
ponto onde a funcao de transferéncia do sistema em malha aberta é idéntica

ao denominador da equacao caracteristica, ou seja,

dKG(s)H(s) d(—1)
e L (2.31)

4. Ponto de cruzamento com o eixo imaginario: Este ponto ocorre quando a
funcao de transferéncia do sistema em malha aberta é puramente imaginaria.

Isso pode ser encontrado resolvendo G(s) = jw, onde w é a frequéncia angular.

D. Angulos de partida ou chegada de polos/zeros: Os dngulos de partida e chegada
referem-se aos angulos formados pelos polos e zeros com o eixo real no local
das raizes. Os polos partem do sistema quando K aumenta e chegam quando

K diminui, ja os zeros fazem o oposto.

2.6 Controlador PID

O sinal de controle ¢(t) de um controlador PID, teoricamente, pode ser escrito

CcOomo

de(t)
dt '’

c@:mwﬂwﬂﬁmm+m (2.32)

No dominio do plano s, aplicando a Transformada de Laplace na Equacao (2.32)),

obtém-se a fungao de transferéncia [4] dada pela Equagao

K;
Gols) = Ky + =" + Kus. (2.33)

Contudo, a forma mais comumente utilizada para implementar um controlador PID

[7] é utilizando a funcao de transferéncia

1 TdS
G.=K,[1 — . 2.34
p( +Tis+§‘;s+1> (2:34)
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Tabela 2.2: Efeito do aumento dos ganhos K),, K; e Kp do controlador PID [4].

Ganhos Overshoot | Tempo de acomodacgao | Erro estacionario
Aumento do K, | Aumenta Impacto pequeno Diminui

Aumento do K; | Aumenta Aumenta Zera

Aumento do Kp | Diminui Diminui Sem alteracao

Ao avaliarmos a funcdo de transferéncia descrita pela Equacao , nota-se
que no termo derivativo ha um filtro passa baixas com um polo em -N, onde esse
valor N, por padrao, geralmente é N = 100, e tal filtro tem o intuito de remover os
ruidos de alta frequéncia.

Para ficar mais facil o entendimento acerca dos ganhos de cada termo do contro-
lador PID para uma entrada u(t) degrau unitario, a Tabela resume o que ja foi

dito anteriormente sobre os cada um dos termos do controlador PID.

2.6.1 Erros estacionarios

Comumente os sistemas de controle sao classificados de acordo a sua capacidade
de seguir o sinal de entrada u(t), seja ele um degrau, rampa ou parabola. Conside-

rando a seguinte fungao de transferéncia de malha aberta [6]

K(Tys+1)...(Ths+1)

sN(Tys+1)... (Tys+1) (2.35)

G(s) =

E, sabendo que a funcao de transferéncia em malha fechada é dada pode ser
dada de acordo com a Equagao (2.5)), considerando que a realimentacao é unitaria,
ou seja, H(s) =1, entdo a fungao de transferéncia entre o erro e o sinal de entrada

E(s)/R(s) [6] pode ser escrita como

E(s) 1
R(s) 1+G(s)H(s)

(2.36)

Com o auxilio do teorema do valor final [6], conclui-se que o erro estacionario(es;)

ess = lim e(t) = li_r>r(1) sE(s) = lim (2.37)

t—o00
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Para o caso onde a entrada ¢ um degrau, ou seja, R(s) = 1/s, entao

im o Ly 1 ! ! (2.38)
ess = lim ————— = lim = _ = . .
s201+G(s)s s=014+G(s) 1+limy,0G(s) 1+K,

Considerando N = 0 na Equagao ([2.35)), tem-se que

. K(Tus+1)...(Tms+1)
TT0 (D4 1).. (Ts+ 1) ’ (2:39)

Logo o erro em estado estacionario é

. 2.40
1+ K ( )

Agora, considerando N > 1 na Equacao [2.35, temos que

. K(Tys+1)...(Ts+1)
K, =1 — 2.41
TSN (Tis+ 1), (Ts+1) (241)

Dessa forma, o erro em estado estacionario é

ess = 0. (2.42)

Sendo assim, a mesma analise pode ser feita para os outros tipos de entrada

(rampa e parabola) para alguns valores de N, e, dessa forma, obtém-se a Tabela .

Tabela 2.3: Erro estacionario em termos de K [6].

r(t) =1 |r(t) =t | r(t) = t?/2
Sistema, do tipo 0 ﬁ 00

Sistema do tipo 1 | 0
Sistema do tipo 2 | 0

1
K
0

sl ReRRS
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2.7 Controlador Regulador quadratico linear

Dado um modelo linear descrito em sua forma de espaco de estados como

=Y — A7+ Bq, (2.43)

i(t) = —~K(t), (2.44)

para determinar a matriz K se faz necessario minimizar a funcao de custo, ou

indice de desempenho, J(t) [6], sendo que tal fun¢ao de custo pode ser escrita como

J:/ﬂ#@f+#ﬁmm, (2.45)
0

Em que Q é uma matriz definida semi-positiva ou real simétrica, R é uma matriz
definida positiva ou real simétrica. Observa-se que uma matriz qualquer, A, pode

ser considerada como definida positiva [§] se ela satisfaz a seguinte propriedade :

7T AT > 0, V7. (2.46)

Por outro lado, uma matriz B definida semi-positiva [8] é definida se ela satisfaz

a condicao a seguir:

' Bx > 0,VZ,Z # 0. (2.47)

De forma simplificada, as matrizes Q e R funcionam como “pesos” , a matriz Q
possui pesos para cada estado do vetor de estados 7, por sua vez, a matriz R possui
pesos para cada entrada do vetor de controle .

Dessa forma, uma vez que as matriz A, B, Q, R estao definidas, é necessario
solucionar a Equagao algébrica continua de Ricatti para a matriz P [9], e tal Equacao

é escrita como
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ATP+ PA—PBR'BTP+Q =0. (2.48)

Apés solucionar a Equagdo (2.48), substitui-se as matrizes P encontradas na
Equagao (2.44]) e assim obtém-se um u(t) dado como

i(t) = —KZ(t) = —R'BTPZ(t). (2.49)

Logo, encontra-se uma matriz K para cada matriz P , em seguida avalia-se entao
qual das matrizes K fard com que os autovalores da matriz (A— BK) possuam partes

reais negativas, ou seja, polos no eixo real negativo do plano s.

2.8 Atitude

Em geometria, a atitude de um objeto(corpo rigido, plano ou linha), faz parte

da descrigao de como ele é colocado no espago em 3D que ocupa [10].

2.8.1 Referenciais

Para analisar a atitude é muito 1til utilizar referenciais pré-definidos. Sendo
assim, define-se dois referenciais para executar as andalises posteriores, um inercial e

outro nao-inercial.

Referencial do Corpo/Nao-Inercial

Um sistema de coordenadas do corpo da espaconave é definido por uma origem
em um ponto especifico dentro do corpo da espagonave e trés eixos cartesianos. Esse
sistema ¢ utilizado para alinhar os diversos componentes durante a montagem da
espagonave. No entanto, durante o lancamento, os componentes podem se mover de-
vido as forgas extremas sofridas, e também podem se mover durante a 6rbita devido a
deformagoes térmicas. E feito todo o esforco possivel para limitar esses movimentos,

mas nem sempre eles podem ser negligenciados. Se devem ser ou nao negligenciados
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depende da precisao de apontamento exigida pela espagonave. Além disso, alguns
componentes da espagonave, como os painéis solares ou instrumentos giratorios, sao
movidos intencionalmente. Portanto, é comum definir o sistema de coordenadas do
corpo da espacgonave de forma operacional como a orientagdo de alguma base de
navegacao suficientemente rigida, que é um subsistema da espagonave que inclui os
sensores de atitude mais criticos e instrumentos de carga util. A base de navegacao
muitas vezes toma a forma de uma bancada éptica especialmente construida, com
seus sensores e componentes de carga util acoplados. O objetivo da estimativa de
atitude e do controle de atitude é determinar e controlar a orientagao da base de

navegacao em relagdo a algum sistema de referéncia externo [11].

Referencial Inercial

Por outro lado, no caso de um sistema de referéncia inercial é um sistema em que
as leis de movimento de Newton sio validas. E um fato bem conhecido da mecAnica
classica que qualquer sistema em movimento com velocidade constante e sem rotagao
em relacdo a um sistema inercial também é inercial. A existéncia desses sistemas
de referéncia dinamicamente preferidos levanta a questao interessante se ha algo em

relacao ao qual todos os sistemas inerciais sdo nao-rotativos e nao-acelerados.

2.8.2 Teorema de Euler para rotacoes

O teorema de Euler para rotagées é um importante resultado matematico na
andlise de movimentos de rotacao tridimensionais. Segundo esse teorema, qualquer
rotacao tridimensional pode ser representada por um eixo de rotagao fixo no espaco

e um angulo de rota¢ao em torno desse eixo, conforme mostra a Figura 2.8
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2.8.3 Angulo e eixo de Euler

Figura 2.8: Rotacao utilizando a representacao do Angulo e Eixo de Euler [11].

Considerando a Figura [2.8] expressa-se o vetor & como uma soma da sua com-
ponente paralela ao vetor eixo de Euler e e a componente perpendicular ao eixo de

Euler.

F=a 42 = (& OF+ (T — (7)) (2.50)

Aplicando o operador de rotacdo A(€,v) na Equagao (2.50]), tem-se entdao a

equacao

A(e,v)& = 2| + (cos(v))xr] — sen(v)e x 7. (2.51)

Isolando o termo A(€,v) na equagao [2.51], teremos entdao que

A(E,v) = cos(v)I3x3 — sen(v)[ex] + (1 — cos(v))ee’. (2.52)
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Sabendo que [11]

0 —X3 )
[Tx] = T3 0 —x|>
—XT9 T 0

e ap6s mais algumas modifica¢oes na Equagao (2.52)), tem-se a equagao a seguir que

representa a matriz de atitude utilizando a representacao de Angulo e eixo de Euler:
A(E,v) = I35 — sen(v)[ex] + (1 — cos(v))[ex]?, (2.53)

A representagao eixo-angulo é amplamente utilizada em aplicagoes de mecanica e
controle, como na descricdo de rotagoes de corpos rigidos, orientacao de satélites,
animacgao por computador, entre outras. Essa representacao ¢ particularmente ttil
em situacoes em que é necessario descrever uma rotacao complexa de forma simples

e intuitiva.

2.8.4 Angulos de Euler

A representacao de um angulo de Euler expressa uma rotacao de um referencial

inicial I para um referencial final F' como um produto de trés rotagoes [I1], ou seja,

Apr(€y, €, €y, 0,0,0) = Apc(€y, V) Acu(€p, 0)Aui(€s, @). (2.54)

Dessa forma, a rotagao tridimensional de um corpo pode ser descrita como uma
rotagdo em torno de um eixo fixo no espaco, como mostra a Figura [2.10] seguida de
uma segunda rotacao em torno de um eixo perpendicular ao primeiro eixo conforme
a Figura [2.11] seguida de uma terceira rotagao em torno de um eixo perpendicular

aos dois primeiros eixos como esta na Figura
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Figura 2.9: Referencial inicial I.

Figura 2.10: Referencial intermediario H.
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Figura 2.11: Referencial intermediéario G.

Figura 2.12: Referencial final F.

Ao total, existem doze sequéncias possiveis para realizar essas rotacoes em torno
de eixos para os angulos de Euler, sendo seis simétricas e seis assimétricas [11].
Agora, para um exemplo mais concreto, escolhendo-se a sequéncia simétrica 3 - 1 -

3, e considerando a Equagao (2.54) se transformard em
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cpy sy O [1 0 O cp sp 0
Az13(0,0,9) = A(es, ) A(€1,0)A(€3,¢0) = |—sip b 0| [0 b  sO| |—sp ci O
0 0 1|0 —sO cb 0 0 1

(2.55)

Apos realizar os produtos entre as trés matrizes na Equacao (2.56)), obtém-se entao

que

cpep — spclsp  cso + spclep  sysh
Az13(0,0,9) = A(es, ) A(€1,0)A(€3,0) = | —sipcp — cipclsp  —shsd + cibched  cipsh
sOsp —sfco ct
(2.56)

Ademais, as tabelas [2.5] e 2.4] fornecem as matrizes de atitude para as sequéncias

simétricas e assimétricas, respectivamente.

Tabela 2.4: Angulos de Euler: Sequéncias assimétricas [11].

s —spc) + cohshsi

Sequéncia | Matriz de Atitude
ety cosh + spsbcp  sps — cpsbe)
1-2-3 —chs)  coc) — spshsyy  spe + cpshsy
s —socl cocl
ey sps + cpsbcp  —chsy + spsbc
1-3-2 —s0 coct) sgct)

copc) + spsbsy

sosh + cosber)

copc) + spshsy) s —spce + copsfsip
2-1-3 —cosy + spslcrp  chey  spsi + cosped
soch —s6 coch
copch s6 —spcl
2-3-1 sps — copsbcy Oy copsy + spsOcyp
soct + coslsty —clsir ooy — spshsy
cpc) — spslsy)  spcp + chpslsy  —clsiy
3-1-2 —spch coc s0
cops + spsbcyy  sOsp — cosbeyy ey
copcl soch —s6
3-2-1 —spc) + cpsfsy  copc + spshsyy sy

—cos) + spsfcyp  cherp
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Tabela 2.5: Angulos de Euler: Sequéncias simétricas [11].

Sequéncia | Matriz de Atitude

cf s¢sf —copst
1-2-1 sOsyp  cpcp — spchsy  spe + cpclsyp

scy  —cpsy — spchcy  —spsy + copcheyp

cf cpst s¢s0
1-3-1 —slc)  —spsip + copchey  chpsy + spchey

s0syp  —spch — cochs)  cpeh — spcl sy

coc) — spchsy)  sOsy)  —spe) — cpel sy
2-1-2 s¢sf ch cosh

cosh + sopclep  —sbch  —spsy + cocle

—s¢sY + coclcy)y  sfc)  —copsy — spchcy
2-3-2 —cost cf s¢s6

spc) + cpclsyy  sOsy  cpep — spelsip

copc) — spcls)  spcp + cpclsy  sOsy
3-1-3 —clsth — spclcy)  —spsy + cocley  sOcp

s¢s0 —cpst ct

—s¢st + cocheyp  cosi + spchc)  —sbc
3-2-3 —spc) — chchsy)  cocy — spchsy  sfsip

cpsh s¢st cf

2.8.5 Quatérnios

H& muitas formas de interpretar um quatérnio, mas, usualmente os quatérnios
sao comumente escritos como um vetor de quatro componentes com algumas operacgoes
bem definidas para o mesmo [I1]. E, as trés primeiras componentes de um quatérnio
q sdo comumente escritas como um vetor de 3 dimensées(qi.3), e a quarta(qy) di-
mensao é um escalar, note que também é possivel fazer uma relagao entre esse vetor
¢1.3 com o vetor € e o angulo v, da mesma forma, também ha uma relagao entre a
componente escalar g4 com o angulo v, ou seja, é possivel escrever um quatérnio q

Ccomo

q1
q q1- esen(v/2
qev) = || = [T — | PR (2.57)
g3 4 cos(v/2)
q4
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Sendo assim, ap6s aplicar-se a Equacao (2.57)) na Equagao (2.52)), como resultado,

tem-se uma matriz de atitude

G—-—G-G+a  2qe+ aq) 2(q193 — q2q4)
AQ) = | 2@pn—@u) -G+E-G+4d  2Aees+awu) |- (259
2q3q1 + Qo) 202 — ) —G—-B+HE+qG

Propriedades dos quatérnios

Além disso, duas operacao muito importante entre quatérnios é o seu produto, e
supondo um quatérnio q e um outro quatérnio Q[11], essas operagoes de produtos

sao definidas como:

%@1:3 + Quqi3 — C51:3 X 1.3
Q®eq= . ; (2.59)
Quqs — Q13 - (71:3

Q4Q1:3 + Quqhs + C_2;1:3 X q1:3
Qoq= B : (2.60)
Q191 — Q1:3 - 13

Além disso, O quatérnio identidade(I,) é definido como um quatérnio com o

vetor nulo e o escalar unitario, ou seja,

I, = . (2.61)

Por sua vez, o conjugado de um quatérnio q é comumente escrito como quatérnio(q*)

e é definido como uma troca do sinal do seu vetor de 3 dimensoes, assim,

q* = . (2.62)
44

Ainda, ha uma propriedade muito importante em relagdo a um quatérnio e seu

conjugado, o produto entre os dois resulta em

q©q" = ||q]|’Lg. (2.63)
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Ou seja, a partir da propriedade definida na Equacao (2.63)), tem-se que

*

Q09"
llall?

Logo, define-se o inverso de um quatérnio q como

I,=qoq " (2.64)

*

-1 _ q
lal[?

Também, as operagoes [I1] que envolvem um vetor ¥ e um quatérnio q~* sao

q (2.65)

definidas nas equagoes a seguir :

B} —[lrx] T ﬁ

[Z®] = = Q(2); (2.66)
-z 0
— f — —
T®q= ® q = [T®]q = Q(7)q; (2.67)
0

) z 7
qRI=q@ | | =[] | |. (2.68)

0 0
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Capitulo 3

Desenvolvimento

‘\ ‘ ESTE capitulo é apresentado o desenvolvimento teérico das equacgoes da
dindmica de forma simplificada, a analise desses modelos a partir de métodos
de analise para sistemas de controle, os modelos de simulagoes criados no Simulink,

a execucao desses modelos e a comparagao entre eles.

3.1 Dinamica

A dindmica rotacional de um Cubesat pode ser expressa em uma equagao definida

CcOo1mo

H = L — oB < He, (3.1)

Na Equacao [3.1] avalia-se a dindmica a partir do referencial do préprio Cubesat
[T1]. A velocidade angular vetorial 5! significa que estamos medindo a velocidade
angular do corpo B em relacao ao referencial inercial I. A notacao ﬁfg representa o
momento angular do corpo B em relagdo ao ponto ¢, que é uma medida da quanti-
dade de movimento rotacional do corpo. Por sua vez, o vetor torque ECB representa a
taxa de variagdo do momento angular do corpo B em relagao ao ponto ¢, indicando
a for¢a que causa a mudanca na rotagdo do corpo.

Por outro lado, se o referencial fosse inercial, a Equagdo (3.1) ndo manteria o
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termo B! x H§ que representa o efeito de Coriolis que sempre esté presente quando
observamos o sistema a partir de um referencial nao inercial.
Além disso, sabendo que o momento angular do CubeSat no referencial do corpo

pode ser escrito como [11]

He,(t) = Jawg' (1), (3.2)

ao substituir-se a Equacao (3.2) na Equacao (3.1), como resultado tem-se uma
representacao da dinamica do Cubesat, sem qualquer outro atuador ou objeto aco-

plado ou mesmo, e podemos expressa-la como

Gt () = (Jp) " (L) — T (1) x (Jpap' (1)), (3.3)

No entanto, ao considerar a presenca de rodas de reacao acopladas ao CubeSat,

o momento angular total [I1I] do CubeSat pode ser expresso como:

Hi(t) = Jpdg! (1) + Hp(1), (3.4)

Além disso, o torque das rodas de reagao pode ser escrito como:

L) = Hy(t). (3.5)

A dindmica rotacional de um corpo com rodas de reacao é dada pela Equacao:

GEI(t) = J5 (HE — Hy) (3.6)

Substituindo as equagdes (3.4) na Equagao (3.1)), chega-se entao na dinamica do

sistema dado por

Hg = LG — 38T x (JpaB! + Hy) (3.7)

Ao derivar a Equacao (3.6, obtém-se como resultado:
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GE(t) = J5 (HE — Hy) (3.8)

Substituindo as equagoes e na Equacdo [3.8] tem-se como resultado a
Equagéo [3.9] que representa a dindmica rotacional do CubeSat com rodas de reagdo

acopladas:
G5 (t) = J5' |Lp — Ly, — &5" x (Jpag! + Hy)|. (3.9)

3.1.1 Simplificando a dinamica

Considerando a Equacao (3.9)), para facilitar a aplicacdo dos métodos de andlise
de sistemas de controle, é necessario linearizar essa equacao. Ao analisar mais de-
talhadamente o termo nao linear (Equacao [3.10]), observa-se que para um Cubesat

com um tensor de inércia Jp diagonal.

B % (Jp@B! + Hy,) (3.10)

Sabendo dessa caracteristica do tensor de inércia Jp, é possivel escrevé-lo da

seguinte forma:

b 0 0 100
Je=10 45 0| =J|0 1 0 =Jls (3.11)
0 0 7 001

Considerando o tensor de inércia Jg como estd escrito na Equagao|3.11|¢é possivel

entao fazer a seguinte simplificacao:
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GB x (JpaBl + HY) = &8B! x JpaB! + o8B! x Hy, (3.12)

— OB x LB + o8 < HY, (3.13)
= 3B % j,3B! + GB x Hy, (3.14)
— B x I8 + 5B % HY, (3.15)

Sabendo que o produto vetorial de um vetor consigo mesmo resulta no vetor nulo,
ou seja, a@ x a = 0 para qualquer vetor d@, podemos aplicar essa propriedade ao vetor
de velocidade angular 57, Assim, no cenario considerado, podemos simplificar o

termo nao linear dado na Equacao [3.10| como esta escrito na Equacao |3.16, onde

nio ha a presenca do termo de precessao giroscopica (B! x JpaB!):

GBL x (J,@BT + Hi (1) ~ GBT x Hiy(t). (3.16)

E, sabendo que a tensor de Inércia Jg do CubeSat é, em mddulo, muito superior
ao modulo do tensor de Inércia Ji das rodas de reagdo, entao de forma grosseira
podemos concluir que o termo nao linear aproximado na Equacgao [3.16[¢é desprezivel

nesse cenario. Portanto, a Equagao (3.9) se reduz a:

Gt (t) = J5' [Ls(t) — Li(1)). (3.17)
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3.2 Modelo de Motor DC

R, L,
O ANV~
B i ¢ Magnetic
flux
e, €h
s

Figura 3.1: Diagrama elétrico do modelo linear de um motor DC [5].

Primeiramente, é importante ressaltar alguns elementos presentes no motor DC
controlado por armadura que sdo essenciais para efetuar modelagem matematica [5],

como por exemplo:
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Tabela 3.1: Elementos do motor DC.

Simbolo | Descricao

ia(t) Corrente de armadura

R, Resisténcia da armadura

ep(t) Tensao da forca contra-eletromotriz
Tr(t) Torque da carga

T (t) Torque do motor

K;(t) Constante de torque

L, Indutancia de armadura

eq(t) Tensao de entrada

Ky(t) Constante da for¢a contra-eletromotriz
Wi (t) Velocidade angular do rotor

Om(t) Deslocamento angular do rotor

I Momento de Inércia do Rotor

B, Constante de atrito viscoso

Como ¢é possivel ver na Figura o torque gerado pelo motor DC | T,,(t),
é proporcional a corrente de armadura, i,(t), e a forca do campo eletromagnético
presente [4]. Para facilitar a anélise, supoe-se que o campo magnético é constante,
logo o torque do motor é proporcional somente a corrente de armadura, i,(t), e uma

constante de torque do motor, K;, logo

Tn(t) = Kiia(t). (3.18)

Além disso, a for¢a contra-eletromotriz induzida, ey, é proporcional a velocidade

angular do motor w,, [5,

eb(t) = wam<t). (319)

Ainda, sabendo que J,,, ¢ o momento de inércia do rotor, e B,, ¢ o coeficiente de
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atrito viscoso, aplica-se a Lei de Kirchhoff para as tensoes e a segunda lei de Newton

para o circuito dado na Figura|3.1, o que resulta em

dia ()

L
dt

¥ Ruia(t) = ea(t) — Kywm(t). (3.20)

Além disso, utilizando a segunda lei de newton para rotagoes [5], encontra-se que

Tae g, 0B

2
20,1 1 1 ijdem(t)' 5.21)

Dessa forma, a partir das equagoes (3.21)),(3.20)),(3.19) e (3.18)), é possivel chegar

na fungao de transferéncia 0,,(s)/E,(s) que pode ser escrita como

Om(s) _ wi (3.22)
Va(s)  83JmLa+ (JmRa + BmLa)s® + (BpRa + Ky Ky)s' '
também é possivel ter a sua representacao em espacgo de estados como
ia(t) ~R./Lae —Ky/Ly 0] | i4(t) 1/L, 0
m®)| = | Ki/Jm  =Bm/Jm O| lwm®)| +| 0 |eat)+ |=1/J,| TL(P)-
N0 0 1 0| [6m(t) 0 0
.23)

3.3 Modelagem do Espaco de estados da Malha
direta

Nesta secao, sera apresentada a modelagem matematica do sistema de controle
de atitude do CubeSat. A modelagem inclui a representacao em espaco de estados
considerando a dindmica do atuador e do satélite. E importante destacar que a
modelagem foi realizada em um sistema SISO (Single Input, Single Output) e nao
MIMO (Multiple Input, Multiple Output).

Dado o modelo do atuador conforme descrito na Se¢ao e a Equacao

com um torque externo Lp(t) nulo, podemos prosseguir para a representacao da
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malha direta do sistema na forma de espago de estados.

3.3.1 Apontamento

E importante ressaltar que, no contexto do modo de apontamento, a malha direta
resulta da integracao do atuador, dindmica do CubeSat e cinemética associada.
Essa cinematica pode ser representada utilizando Angulos de Euler, Quatérnios ou
Integragdao da velocidade angular. A Figura [3.2] ilustra os blocos selecionados para
essa andlise, destacando as conexoes entre os blocos mencionados, onde V'(s) e 6(s)

representam a entrada e saida, respectivamente.

CONTROLE ATUADOR H DINAMICA HCINEMATICA

| 8(s) i)

Figura 3.2: Diagrama de blocos do controle de Atitude(Apontamento).

Considerando as equagoes e e as variaveis de estado a seguir:
1. z1(t) = 1,(t) (Unidade: A - Ampere);

2. 25(t) = wg(t) (Unidade: rad/s - radianos por segundo);

3. z3(t) = 6(t) (Unidade: rad - radianos).

E as variaveis de entrada e saida, respectivamente, sdo definidas a seguir:
1. u(t) =v(t) (Unidade: V - Volt);

2. y(t) =06(t) (Unidade: rad - radianos).

Assim, ao considerarmos as equagoes (3.18)), (3.19)), (3.20]), (3.21)) e (3.17)), pode-

mos derivar a representagao em espago de estados na sua forma matricial apresentada

abaixo:
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L, L L L, Lq Lq

Bt)y=| Fe —Bmoof Jap(t)| F |0 fult)=| S Lm0 Z({O)+ |0 | ult);
0 Jg'J. 0f |a3(t) 0 0 Jz'J. 0 0

(3.24)

y(t) = [0 0 1|Z(). (3.25)

3.3.2 Estabilizacao

Por outro lado, a malha direta da estabilizacdo concentra-se na integracao do
atuador com a dindmica do CubeSat, uma vez que a saida a ser realimentada é
a velocidade angular. E importante ressaltar que toda a analise matematica esta
sendo realizada sobre um sistema SISO (Single Input, Single Output) e nao MIMO
(Multiple Input, Multiple Output). A Figuraapresenta os diagramas selecionados

para a analise em espaco de estados, destacando os blocos envolvidos nesse processo.

R V
) ‘m @ ATUADOR H DINAMICA }i(sﬂ»

—

Figura 3.3: Diagrama de blocos do Controle de Estabilidade.

No modo de estabilizacao, novamente, as equacoes (3.18)), (3.19), (3.20)), (3.21)

e (3.17) sdo consideradas. Neste caso, ocorre uma sutil alteragdo nas variaveis de
estado em comparagdo com o modo de apontamento, uma vez que nosso foco nao
estd na atitude, mas sim na velocidade angular. As variaveis de estado para este

modo sao as seguintes:

1oxy(t) = ia(t) [A];
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2. wy(t) = wi(t) [rad/s];

3. x3(t) = wBl(t) [rad/s];

As entradas e saidas sdo definidas da seguinte forma:

2. y(t) = wB(t) [rad/s];

Assim, o espaco de estados é representado na forma matricial a seguir:

B _ Ky 1
d_’(t) Lg Lq L
X —
= B o Z(O)+ | 0| ul); (3.26)
J’I‘Kl JT'B"L
Jgdm  Jpdm 0
y(t) =0 0 1|70, (327)

3.4 Modelagem da Funcao de transferéncia da Ma-

lha Direta

Mais uma vez, ao levar em conta o modelo do atuador descrito na Secao 3.2 e a
Equagao (3.17) com um torque externo Lg(t) = 0, é possivel representar o compor-
tamento da entrada e saida da malha direta utilizando a Func¢ao de Transferéncia,

essa abordagem ¢é particularmente 1til em certos tipos de projeto de controladores.

3.4.1 Estabilizacao
Considerando as equagoes ([3.22)) e (3.17)) conclui-se que a Fungao de transferéncia

OBI(s)/V(s) é dada como

QBI(s) _ (KiJ5)/(JmLady)
V(s) $2 4+ (Ro/La + B/ Jm)s + (K;Ky + By Ra)/JmLa

(3.28)
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3.4.2 Apontamento

Para o caso de apontamento, a tnica diferenga em relacao ao desenvolvimento da
Secao |3.4.1] seria em relacao a variavel de saida, pois aqui ha o interesse na variavel

O(s) e nao em Q5(s). Contudo, sabe-se que existe uma relacio dada como

_agl(s)
S

O(s) (3.29)

entre essas duas variaveis. Dessa forma, a funcao de transferéncia é escrita como

@(S) _ 1 (KZJB)/(JmLaJr) (3 30)
V(s) 5824 (Ry/Lq+ Bm/Jm)s + (KiKy 4+ BRy)/JmLa '

3.5 Motor DC Pittman DC026C-1

Para realizar as proximas etapas, considerou-se que utilizaremos o motor DC da

Fabricante Pittman, o DC026C-1[12].

Figura 3.4: Motor DCJ[I2].

Dadas as tabelas vistas nas figuras e [3.6, nota-se que nado hd mengoes a
constante de forga contra eletromotriz, K,, e tampouco ao coeficiente de atrito

viscoso B,,.
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MOTOR DATA Units DCO026C-1 DCo26C-2 DC026C-3
Max DC Terminal Voltage v 48 48 48
Max Speed (Mechanical) rpm 10000 10000 10000
Continuous Stall Torque Nm 0.014 0.017 0.022
oz-in 1.9 24 3.2
Peak Torque (Maximum) Nm 0.059 0.084 013
0Z-in 83 12 19
Rotor Inertia kg m2 0.00000099 0.0000012 0.0000016
0z-in-s2 0.00014 0.00017 0.00023
Motor Weight g 76 86 110
oz 2.7 341 3.7

Figura 3.5: Especificagoes do motor DC026C-1 [12].

DCO026C-1 Units
Rated Voltage v 6.00 7.58 9.55 12.0 15.2 19.1 24.0 30.3
Rated Torgue Nm 0.011 0.011 0.010 0.010 0.010 0.010 0.010 0.010
0z-in 1.5 1.5 1.5 1.4 1.4 1.4 1.4 1.4
Rated Speed rpm 5080 5250 5350 5450 5610 5570 5530 5580
Rated Current A 1.9 1.5 1.1 0.92 073 0.57 0.45 0.36
Rated Power W 5.7 5.8 5.7 5.8 5.9 5.8 5.8 5.8
No Load Speed rpm 6970 6990 6910 7000 7100 7030 6970 7010
Mo Load Current A 0.40 0.32 0.25 0.20 0186 0.13 0.098 0.079
Torque Constant Nm/A 0.00763 0.00964 0.0123 0.0153 0.0191 0.0243 0.0307 0.0386
oz-infA 1.08 1.37 1.74 2.16 270 343 4.35 5.46
Voltage Constant Vikrpm 0.799 1.01 1.29 1.6 2.00 254 3.22 4.04
Terminal Resistance a 0.800 1.22 1.87 2.89 4.47 7.08 1.3 17.8
Inductance mH 0.41 0.66 1.05 1.63 2.55 410 6.55 10.23
Peak Current A 7.5 6.2 5.1 4.2 3.4 2.7 2.1 1.7

Figura 3.6: Dados de enrolamento do motor DC026C-1[12].

Dessa forma, as proximas subsecoes e sdo reservadas a metodologia

utilizada para encontrar uma aproximacao dessas constantes a partir das equagoes

vistas nas secoes [3.7] e [3.3]

41



3.5.1 Estimando K,

Considerando a Equagao (3.20)), quando nao héa carga acoplada ao rotor, estima-

se que di,(t)/dt ~ 0. Sendo assim, reescrevendo a Equagao (3.20)) temos entao que

_ By oy i(jw}_?(t). (3.31)

Neste caso, segundo a tabela vista na Figura , para uma dada tensdo e,(t),
possuimos os valores associados de R, Lq, i4(t) e w}(t). Logo, para obter a cons-

tante K3, é necessario apenas isola-la dos outros termos, logo

ea(t) - Raia(t) )

K, —
’ WE ()

(3.32)

3.5.2 Estimando Bm

Considerando que o termo da aceleragao angular w,,(t) presente na Equacao m

é aproximadamente nulo, conclui-se que

_Tut)  Bm
0= = (). (3.33)

Aqui, também é necessario somente isolar o termo B,, presente na Equacao
(13.33]), visto que os demais parametros, teoricamente, sao invariantes no tempo e

sao dados na tabela presente na Figura 3.6 Portanto, conclui-se que

_ T
- wR()

Uma vez que as equagoes (3.32]) e (3.34]) sdo aplicadas na tabela presente na

(3.34)

m

Figura[3.6] obtém-se entao a Tabela[3.2]que possui os pardmetros ausentes na Tabela

vista na Figura [3.6
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Tabela 3.2: Motor DC Pittman DC026C-1: Tabela completa.

E, (V) 6 7.58 9.565 12 15.2 19.1 24 30.3 Média

Torque(Nm) | 0.011 0.011 0.010 0.010 0.010 0.010 0.010 0.010 0.01025

wh(rad/s) 729.89 731.99 723.61 733.03 743.51 736.18 729.89 734.08 732.78

ia(A) 0.4 0.32 0.25 0.2 0.16 0.13 0.098 0.079 0.204
Ki(Nm/A) 0.00763 | 0.00964 | 0.0123 0.0153 0.0191 0.0243 0.0307 0.0386 0.01969625
RA(Q) 0.8 1.22 1.87 2.89 4.47 7.08 11.3 17.8 5.92875
Lo(mH) 0.41 0.66 1.05 1.63 2.55 4.1 6.55 10.23 3.3975

Ky(Vrad='s 0.00778 0.00982 0.0126 0.0156 0.0195 0.0247 0.0313 0.0394 0.0200

B, (s7) 0.0000151 | 0.0000151 | 0.0000138 | 0.0000136 | 0.0000134 | 0.0000136 | 0.0000137 | 0.0000136 | 0.0000140

3.6 Roda de Reacao

Utilizou-se uma roda de reagao feita com material PLA (acido polilactico), em
um formato cilindrico, com uma altura de 1.8 cm e um raio de 2.4 cm. Sabendo
que o PLA possui uma densidade de aproximadamente 1,04 g/cm?, temos entao
que a massa total da roda de reacao é aproximadamente 33.875 g. Sabendo que o
momento angular da roda de reacdo, considerando que o eixo estd no centro dela,

pode ser calculado a partir da Equacao

1
J, = §M7’2, (3.35)

em que M é a sua massa e r é o seu raio. Dessa forma, temos o momento angular

J, de aproximadamente 9.756 x 107% kg x m?.

Figura 3.7: Exemplo ilustrativo de uma roda de reagéoﬂ

'Fonte: Retired electrician. Disponivel em: https://commons.wikimedia.org/wiki/File:
Yauza_209-1_(disassembly) -_capstan-flywheel, upright_01.jpg. Acesso em: 24 fev.
2024.
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Capitulo 4

Projeto e Simulacao

4.1 Projeto de Controladores

Nesta secao, considerou-se as constantes a seguir que estao presentes na Tabela

3.2] e na tabela presente na Figura 3.5

1. R, =5.929

2. L, =0.0034 H;

3. Ky =0.0201 Vrad's;

4. K; =0.0197 Nm/A;

5. By, =1.399 x 107° N x s/m?;
6. Jn =99 x 107" kg x m?.

Ainda, considerou-se um momento de inércia da roda de reagao de aproximada-
mente J, = 9.756 x 107 kg x m?, que foi calculado na Se¢do e um tensor de
inércia do corpo, J, dado como, sendo que os momentos de inércia estao desacopla-

dos, o que justifica o formato diagonal da matriz:

0.0022 0 0
=1 0 00022 0 |kgxm? (4.1)
0 0 0.0022
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4.2 Controlador PD

4.2.1 Controle de Estabilizacao

Primeiramente, define-se os requisitos para o projeto do controlador. Neste caso,
queremos um tempo de acomodacao t, de aproximadamente 100 s, um maximo

sobressinal(M,) de 1%. Primeiramente, isola-se o coeficiente de amortecimento, ¢,

na Equagao ([2.16)), resultando em

= 1n2(Mp)
A\ 72+ 1In?(M,)

(4.2)

Aplicando o M, de 1% na Equacao (4.2)), obtém-se um ¢ = 0.826. Em seguida,
isola-se o termo da frequéncia natural w, presente na Equacao ([2.21]), obtendo o
termo da frequéncia natural como

In(100) — In(+/1 — &2?)

Wy, = ™ . (4.3)

Entao, apds aplicarmos ¢, = 1 s na Equagao (4.3)), obtemos um w,, = 0.0627 rad/s.

Logo, para este w,, obtém-se os seguintes valores de frequéncia natural amortecida

wy € o coeficiente de atenuacao o:

1. wq = 0.0353 rad/s;

2. 0 =0.0518 s 1.

Sendo assim, queremos que os polos —0.0518 4+ 0.0353;5 pertencam ao lugar
geométrico das raizes. Em seguida, calcula-se os polos da funcao de transferéncia
da malha direita representada pela Equacao com as constantes fornecidas
anteriormente. Com isso, obtém-se polos em -1674.2 e -85, e assim podemos plotar

os polos obtidos até agora no plano s, como mostra a Figura [4.1]
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(-5.18, 3.53)*10e-2

-1674.2 -85
V4

>

:
1(-5.18, -3.53)*10e-2
X

Figura 4.1: Polos da planta simplificada e os polos dos requisitos

Agora, sabendo que estamos utilizando um controlador PD com uma funcao de

transferéncia G.(s) escrita como

NK,
K,+NKg S+ a

s+N s+ N’

S+

G.(s) = (K, + NK,) (4.4)

Considerando a = NK,/(K,+ NK;) e K = K,+ NK4 e com N = 16000, plota-
se o polo e o zero do controlador PD na Figura [4.1], resultando em um grafico que

pode ser visto na Figura [4.2]
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|
(-5.18, 3.53)*10e-2

-16000 r3 -1674.2

:
1(-5.18, -3.53)i10e-2
X

Figura 4.2: Polos e zeros para a realizar a avaliacdo do Critério de fase LGR.

Sendo assim, agora podemos utilizar a condi¢ao de fase do Lugar geométrico das

raizes, representada pela Equacao (2.25)), resultando em

0., — (Op, +60p, +0,,) =m. (4.5)

Interpretando a Figura [4.2| obtém-se as equagodes a seguir:

3.53 x 102
0 = atan <a —5.18 x 10—2> ’ (4.6)
3.53 x 102
0, = at - 4,
p = AR (85—5.18>< 10—2>’ (47
3.53 x 102
_ : 4.
O, = atan (1674.2 —5.18 x 102> ’ (4.8)
3.53 x 102
0,, = at . 4.9
ps = BNO0 (16000 —5.18 x 10—2> (4.9)

Substituindo as equagoes (4.6), (4.7), (4.8) e (4.9) na Equacao (4.5)), e apds

resolver a equacao, tem-se que a = 80.85.
Apbés isso, é necessario encontrar o valor de K da Equacao (4.4)), e isso pode
ser feito a partir da condi¢ao de modulo do Lugar geométrico das raizes, dado na

Equagao (2.24]). Considerando a Figura , onde estao todos os comprimentos dos
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polos e zeros, o valor de K pode ser computado sabendo que

Lpl LP2LP3

K —
KnL,,

(4.10)

e usando K,,, = (K;Jp)/(JmLaJ,) que é determinado a partir dos valores ja consi-

derados nesta Secao, tem-se que K = 0.0216.

i
(-5.18, 3.53)*10e-2

i
!(-5.18, -3.53)*10e-2
X

Figura 4.3: Polos e zeros para a realizar a avaliagdo do Critério de médulo LGR.

Feito isso, com os valores de K e a encontrados, monta-se o seguinte sistema de

equacoes:

K, + NK; = K; (4.11)
NK,

= 4.12

“TK,+ NK, (4.12)

Solucionando o sistema de equagdes ([.11) e (4.11)), a solugdo K, = 1.0922x10~*
e K; = 1.3577 x 107% é encontrada. Contudo, nota-se que esses valores para os
ganhos do controlador PD estao baixos, e portanto, sao ajustados, visto que ha uma

simplificacao da dindmica do sistema, como foi visto na Secao [3.1.1}
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4.2.2 Controle de Atitude

Para o controle de atitude, também define-se o tempo de acomodacao t, para
aproximadamente 100 s ¢ um méaximo sobressinal M, de 1%. Ou seja, os mesmos
requisitos do caso da estabilizacdao, sendo assim, os polos para a fun¢do de trans-
feréncia em malha fechada de um sistema padrao de segunda ordem sao os mesmos.
Logo, para esses dois polos complexos conjugados, teremos que a frequéncia natural

amortecida w, e atenuagao o sao:

1. wq = 0.0353 rad/s;

2. 0 =0.0518 s 1.

Além disso, considerando que a funcao de transferéncia da malha direta é ex-
pressa pela Equagao (3.30)), levando em conta as constantes ja conhecidas, tem-se

os polos em -1674.2, -85 e na origem do plano s, como mostra a Figura [4.4}

(-5.18, 3.53)*10e-2

-1674.2 -85 i 0
V4

>

i
1(-5.18, -3.53)*10e-2
X

Figura 4.4: Polos da malha direta e os polos dos requisitos.

Em seguida, realiza-se os mesmos procedimentos feitos na Subsecao 4.2.1, com
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isso, como resultado temos os seguintes valores de K e a para a fun¢ao de trans-
feréncia do controlador PD:
K =0.0216; a = 80.8531.

Soluciona-se o sistema de equacoes (4.11)) e (4.11)), e obtém-se a solucao K, =
1.0936 x 107* e Ky = 1.3458 x 1076,

4.3 Controlador LQR

Para o projeto de controlador LQR para apontamento, considera-se que o pro-
blema é um sistema SISO (Single Input, Single Output) e é necessario escolher as
matrizes Q e R que satisfagam os requisitos do projeto do controlador. Contudo,
determinar tais matrizes Q e R de forma analitica nao é uma tarefa simples, sendo
assim, as matrizes escolhidas sdo determinadas iterativamente, até que o sistema
tenha uma resposta que satisfaca os requisitos. Primeiramente, inicia-se a matriz Q

e R como:

100
Q=101 0 (4.13)
00 1
R=1 (4.14)

E importante observar que um valor diagonal maior na matriz QQ indica uma
penalidade mais alta relacionada ao erro no estado correspondente. Portanto, de
maneira iterativa, sdo determinados os pesos dos elementos diagonais para os modos

de Apontamento e Estabilizacao.

4.3.1 Controle LQR para Apontamento de Sistemas

Considerando a Equagao [3.24] sabe-se que a componente mais crucial do vetor

de estados Z(t) é a terceira componente, x3(t) que equivale a w5’(t). Novamente,
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inicia-se a matriz Q e R como identidade

100

Q=101 0, (4.15)
00 1
R=1. (4.16)

Apos algumas iteragoes, chega-se nas matriz Q e R dadas a seguir:

1x10~* 0 0
Q= 0 5x 10~ 0 ; (4.17)
0 0 1x10™*
R=10"" (4.18)

4.3.2 Controle LQR para Estabilizacao do Sistema

No caso do modo de estabilizacao, utilizou-se a Equacgao Sabe-se que o
angulo 0(t) é o estado x3(t) do vetor de estados Z(t), entdo o peso associado a este
é maior que os demais, principalmente em relagdo a corrente i,(t) = x1(t). Dessa
forma, assim como foi feito no projeto do controlador LQR para o apontamento
[4.3.1], aqui também iniciou-se com a matriz @ como uma identidade, e R = 1. Apds

algumas iteracoes, definiu-se (Q e R como

1 0 0
Q=10 10 0], (4.19)
0 0 20
R=1. (4.20)
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4.4 Elementos da Modelagem

Os elementos a seguir foram desenvolvidos para o modelo de simula¢ao do Simu-
link. Cada um desses elementos consiste em um diagrama de bloco com uma funcao
especifica, melhorando assim a compreensao do fluxo da simulagdo do sistema de
controle. O diagrama de bloco da dindmica [4.5] estd representando a equagao da

dindmica do Cubesat dada pela Equacao (3.9)).

Dinamica

Figura 4.5: Subsistema do Simulink para a dindmica do CubeSat.

E, ao abrirmos o diagrama da dinamica, é possivel ver a implementacao da
Equagao (3.9) em forma de diagrama conforme ilustra a Figura
@ P@’—’ Matrix 1
Tensor de Inércia Multiply

CS+ RW %5 (1)

Torque externo Velocidade Angular CS

Vel. Angular Inicial
Torque RW

Cross
C  Product
C=AB plq

Matrix
Multiply

D)

+ .
» ( + }
Momento angular
Ccs

Momento angular RW

Figura 4.6: Diagrama de blocos da Dindmica [13]

Além disso, a Secao [3.1.1]apresentou uma dinamica simplificada que foi utilizada
extensivamente para realiza¢ao do projeto dos controladores. Dessa forma, também

foi criado um diagrama de bloco que representa a dinamica linear, como pode ser

visto na Figura [4.7]
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Vel. Angular Ref
D

Vel. Angular Ref

Vel. Angular Obs Sinal de Controle

Vel. Angular Obs

Controlador

Figura 4.9: Subsistema do Simulink do controlador PD.

Tensor de Inércia CS + RW

Torqg_

Dinamica Simplificada

Figura 4.7: Subsistema do Simulink para a dinamica simplificada.

A implementacao da Equacao (3.17) em diagrama de blocos pode ser vista na

Figura 4.8
St o g m—rr i
Tensor de Inércia ultiply -
Co s RW %3

Torque externo Velocidade Angular CS

Vel. Angular Inicial

Torque RW

Figura 4.8: Diagrama de blocos da Dindmica Linear simplificada.

Sao apresentados em seguida os diagrama de blocos responsaveis pelo controlador

PD, conforme a Figura [£.9)e o controlador LQR, segundo a Figura
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Quat. Ref
Sirie;l :deECohtroIe -

State vector

Controlador LQR

Figura 4.10: Subsistema do Simulink do controlador LQR.

Porém a implementacao de cada um varia bastante, inclusive, a realimentagao

necessaria para que cada um deles funcione corretamente é diferente, no caso do

controlador PD, na malha de realimentacdo hé apenas um vetor w5, sendo assim,

o erro é simplesmente uma subtracio entre wEFF e wB! como pode ser visto na

Figura 4.11]

Vel. Angular Ref

) PD(s)

Vel. Angular Obs Sinal de Controle

Figura 4.11: Controlador PD: Lei de Realimentagao para o modo de estabilizagao.

Contudo, na realimentacao do controlador PD, para o caso de apontamento,
¢ necessario realizar o produto entre o quaternion de referéncia qgr.r € o inverso
do quaternion observado qpy,, pois quando ambos forem iguais, o resultado desse
produto é o quaternion identidade, segundo a Equagao , logo, a realimentacao

é feita como mostra a Figura [4.12
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q Inv(q)
Quat. Obs
Vetor do Quaternion
q m
[ > PD(s)
Sinal de Controle

“ — [

Quat. Ref

Figura 4.12: Controlador PD: Lei de realimentacao para o modo de apontamento.

Ja para o controlador LQR, para o modo de estabilizacdo, acabou sendo ne-

cessario realimentar-se o vetor de estados Z(t) como a concatenagdo dos vetores

—
—m

ia(t), @ (t) e GBI(t), como mostrado na Figura [4.13|

K_estab'y
Sinal de Controle

Demus furren( ‘ ‘

|

U

Demux Omega Motor

Demux Omega CS

2
Mux Omega Motor

state vector

Mux Omega CS

Omega Ref

Figura 4.13: Controlador LQR: Lei de realimentacao para o modo de estabi-

lizagao.

Para o modo de apontamento do controlador LQR, o vetor de estados Z(t) é
J%(t) e o quaternion qops(t).

definido como a concatenacao dos vetores i,(t), &

- H
Dem rrent |
F— '.l P | &D)
H 1 I/ Sinal de Controle

Demux Omega

B

L

lux Omega Demux Quaternion

Mux Quaternion

State vector

Quat. Ref

Figura 4.14: Controlador LQR: Lei de realimentagdo para o modo de aponta-

mento.
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Também existe o diagrama de bloco do Atuador, conforme é possivel ver na

Figura [4.15, o qual consiste em trés conjuntos de atuadores, como ilustra a Figura

Atuador1

Figura 4.15: Subsistema do Simulink para o atuador.

RW Torque

:

lar
Tenséo Motor v@:jlar RW Torque
Motor Acc. Angular ! N |
Current [— EE »2)
> >R RW Mom. Angular
Voltage RW Torque ———— ;=
lar [ > NED)
1 >0 ‘li Termwlzzg::jlar H— == Motor Vel. Angular
LIGAR/DESLIGAR | I Motor Acc. Angular

Current

[o00]

RW Torque

lar [— 2
Tensa Motor Ve lar [—— <
fenso otor lar < | Na>)
Motor Acc. Angular [+ (|

W Motor Acc. Angular

Al

Current

Subsystem?2

N ]

I Current

Figura 4.16: Diagrama de bloco do atuador para 3 eixos.

Cada atuador, fisicamente, consiste em um acoplamento sem perdas entre um

motor DC e uma roda de reacdo, como mostra a Figura

Motor Acc. Angular

Motor DC

Motor Vel. Angular

Figura 4.17: Diagrama de bloco do atuador(Motor DC + Roda de Reacao).
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Para o caso da cinematica, necessario no modo de apontamento do controlador,
se faz necessario realizar as operacoes com quaternions, a qual é feita pelo bloco

mostrado na Figura [4.18

quaternion

Figura 4.18: Subsistema do Simulink para a cinematica com quaternion.

Também, conforme mostra a Figura 4.19, implementou-se a operagao dada pela
Equagao (2.67)), assim como uma multiplica¢gdo por umas constante e em seguida

uma integragao.

w

. P w ‘;mega 71 Matrix > '> > 1
fen p Multiply s l—bq normal(q) @

Figura 4.19: Diagrama de bloco da cinemética.

Ainda, nota-se também que a matriz () é calculada segundo o script MATLAB

mostrado na Figura
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function omega = fcn(w)

wx = w(l);

wy = w(2);

wz = w(3);

res = [0 -WX -Wy -WZ;wWX © Wz -Wy;wy -wz @ wx;wz wy -wx 0];
omega = res;

Nouvbhk wN R

Figura 4.20: Script MATLAB para célculo da matriz ().

Para que a simulagao possa ser visualizada em forma de animagao com o auxilio
do programa Coppelia Sim, é necessario que os dados capturados no Simulink sejam
salvos de alguma forma, para isso, o préprio Simulink ja possui uma ferramenta
capaz de fazer isso, denominada To workspace. Dessa forma, como é possivel ver
na Figura [4.21} utilizou-se varias instancias dessa ferramenta para criar um agru-
pamento responsavel por cada vetor de alguma caracteristica fisica, seja ela tensao

elétrica, corrente, velocidade angular, etc.

out.simout13

out.simout14

out.simout15

Figura 4.21: Agrupamento de To workspace.

4.5 Simulacoes

Nesta secao, sdo mostrados diversos experimentos e simulagoes realizados a fim

de validar toda as hipdteses e projeto de controladores criados nas se¢oes anteriores.
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Mais especificamente, ha dois blocos de dinamica, o bloco de dindmica nao-linear,
conforme ilustra a Figura4.6/e o bloco de dinamica linear simplificado, como mostra
a Figura 4.8, Durante a simulacao, ambos os blocos de dindmica recebem as mesmas
entradas vindas a partir do conjunto controlador e atuador, e entao as saidas de cada

bloco de dindmica sao analisadas nessa se¢ao.

4.5.1 Controlador PD

A Figura [4.22] mostra o diagrama da simulacao criada no Simulink, onde a re-
feréncia, Setpoint, esta utilizando angulos de Euler XYZ para representacao de ati-

tude.

Figura 4.22: Simula¢do do apontamento com um controlador PD.

Sabendo disso, uma simula¢do com uma referéncia em [1.2,1,1.3] foi realizada
com um Stop time de 1000 segundos, e, como mostra a Figura o sistema
nao atingiu a referéncia desejada, e tampouco ficou estavel em algum momento.

aumentou-se ambos os ganhos por um fator de 10°, como ilustra a Figura m
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Nap - LINEAR

Figura 4.23: Atitude do sistema para um referéncia [1.2,1,1.3].

[*a] Block Parameters: PID Controller x
PID 1dof (mask) (link)

This block implements continuous- and discrete-time PID control algorithms and includes advanced features such as anti-windup,
external reset, and signal tracking. You can tune the PID gains automatically using the ‘Tune..." button (requires Simulink Cantrol
Design).

Controller: |PD ~| Form: |Ideal ~

Time domain: Discrete-time settings
® Continuous-time

sample time (-1 for inherited): -1
O Discrete-time

+ Compensator formula

Pl1+D D 1
1+N
s

Main | Initialization ~ Output Saturation ~ Data Types State Atributes
Controller parameters

Source: |internal -

Proportional (F): [Kp_apont*led I

Derivative (D): [Kd_apont*led] It

Fiter coefficient (N): [N JE

Automated tuning

Select tuning method: | Transfer Function Based (PID Tuner App) ~| | Tune..

Enable zero-crossing detection

Cancel Help Apply

Figura 4.24: Compensacao dos ganhos para o apontamento.

Apoés a aplicacao desse fator, rodou-se novamente a simulacao e o resultado obtido
foi bem satisfatorio, um pouco melhor do que esperado em relacdo aos requisitos

definidos na se¢ao de projeto de controladores, assim como pode ser visto na Figura

4. 25

60



Figura 4.25: Atitude do sistema para um referéncia [1.2,1,1.3] apds a com-

pensacao.

Para a estabilizacao, utiliza-se um vetor de velocidades como referéncia, como

mostra a Figura [4.26| abaixo.

LIGARDESLIGAR L o jade Angular CS| D

[000] Vel. Angular Ref

*, §inal ds Controle
—{ Vel. Angular Obs

Constant

Scope CS

2550 20]

Omega Scope |L0 0 0]

Momento angular CS >

’—P Torque e
Dinamica

Tensor de Inércia GS + RW

Atuador1

Controlador

Voltage Scope

Torque RW
| Velocidade Angular CS

Vel Angular Inicial

Dinamica Simplificada

Figura 4.26: Simulacao da estabilizacgdo com um controlador PD.

Para a simulagdo da estabilidade, considerou-se que o CubeSat, inicialmente,

possui uma velocidade angular wB? = [50,25,20] rad/s, e velocidade angular do
CubeSat de referéncia whEEF = [0,0,0], e a simulacdo foi realizada com um Stop

61



time de 1000 segundos. Segundo o gréafico de simulagao da Figura |4.27], o sistema
nao atingiu a referéncia dada no tempo de simulacao utilizado, porém, ficou estavel.

Novamente, aumentou-se ambos os ganhos por um fator de J,/J,., como mostra a

Figura [4.28]

NAaO - LiINgaR

Figura 4.27: Velocidade angular do sistema para uma velocidade angular inicial de

[50, 25, 20] rad/s.

[*a] Block Parameters: PID Controller x
PID 1dof (mask) (link)

This block implements continuous- and discrete-time PID control algorithms and includes advanced features such as anti-windup,
external reset, and signal tracking. You can tune the PID gains automatically using the Tune..." button (requires Simulink Control

Design).
Controller: | PD ~ | Form: Parallel -
Time domain: Discrete-time settings

@ Continuous-time
Sample time (-1 for inherited): -1
O Dpiscrete-time
+ Compensator formula
pip N
1+ N
s

Main  Initialization  Output Saturation  Data Types State Attributes
Controller parameters

Source: | internal -

Proportional (P): [Kp_estab*(ab(1,1)/r) I

Derivative (D): [kd_estab*(3b(,1)/r)] I

Filter coefficient (N): [N E

Automated tuning

Select tuning methed: | Transfer Function Based (PID Tuner App) v | Tune.

Enable zero-crossing detection

[ ok || cancel Help Apply

Figura 4.28: Compensacao dos ganhos para o estabilizagao.
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A simulagdo foi executada novamente e o resultado foi satisfatério em com-
paracao aos requisitos definidos na Subsubsecao de projeto de controladores PD

4.2.1], como é possivel ver na Figura [4.25]

Neao - LINEAR

Figura 4.29: Velocidade angular do sistema apds a compensagcao.

4.5.2 Controlador LQR

Para o controlador LQR, a principal distingdo em relacao ao controlador PD
estd na realimentacao, como demonstrado pelas figuras e [4.31, onde ha um

multiplexador responsavel por concatenar os vetores de estado @'y (t), Z2(t), Z3(t).

Figura 4.30: Simulagdo do apontamento com um controlador LQR.
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Figura 4.31: Simulagao da estabilizacao com um controlador LQR.

Como dito anteriormente, primeiro inicia-se a matriz Q como uma matriz iden-
tidade 3 x 3, a resposta do sistema para a referéncia [1.2,1,1.3] estd ilustrada na
Figura Nota-se que o sistema ja é estavel, porém possui um tempo de aco-
modacao muito menor do que aquele definido nos requisitos de projeto, o que resulta
em um sinal de controle muito maior do que o esperado, como consequéncia ha uma
maior tensao elétrica e velocidade angular. Dessa forma, reduziu-se os pesos da
matriz Q de forma iterativa até chegar em uma resposta satisfatoria, como mostra a
Figura e a matriz Q final ¢ aquela definida na Equacao (4.17). Além disso, o R
foi modificado para obter uma resposta superamortecida ao invés de uma resposta

subamortecida, sendo assim, o R final é aquele definido na Equagao (4.18)).

Nap - LINEAR

Figura 4.32: Resposta inicial controlador LQR para apontamento.
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LINEAR

Figura 4.33: Resposta do controlador LQR para apontamento apds ajustes.

Da mesma forma, para o modo de estabilizagao, inicia-se a matriz Q como uma
matriz identidade 3 x 3, e como ¢é possivel ver na Figura [4.34] a resposta do sistema

ja estda bem préxima do esperado de acordo com os requisitos.

Figura 4.34: Resposta do controlador LQR em modo de estabilizacdo com Q iden-

tidade.

Contudo, em seguida diversas simulacgoes foram feitas a fim de obter um desem-
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penho ainda mais proximo dos requisitos, mais especificamente, buscou-se reduzir o

tempo de acomodacao. Apds poucas iteracoes, chegou-se no resultado mostrado na

Figura |4.35| e a matriz Q escolhida é aquela dada na Equagao (4.19).

Figura 4.35: Resposta do controlador LQR em modo de estabilizacdo com Q iden-

tidade.

4.6 Simulacoes com Animacoes

4.6.1 Coppelia Sim

O CoppeliaSim é uma plataforma de simulacao robdtica avancada que permite
a modelagem e simulagdo de sistemas complexos em um ambiente 3D. Ele é ampla-
mente utilizado em diversas aplicagoes, incluindo simulacoes de robés industriais,
veiculos autonomos, drones e, neste caso, CubeSats. Sua versatilidade se deve a
capacidade de integrar diferentes componentes, como sensores e atuadores, e simu-
lar interagoes em tempo real, o que é essencial para o desenvolvimento e teste de
sistemas complexos. Além disso, o CoppeliaSim é frequentemente utilizado em pes-
quisas académicas e industriais, permitindo a validagao de algoritmos de controle e

a andlise de desempenho em cenérios variados.
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4.6.2 Modelo do CubeSat 1U

Criou-se um modelo para um CubeSat 1U, respeitando as dimensoes determina-
das pela CalTech, onde tal modelo foi utilizado apenas para representacao grafica
de um CubeSat no CoppeliaSim, que fornece uma representagao visual detalhada e
interativa das simulagoes.

Além disso, com a API[14] do CoppeliaSim disponivel para MATLAB, foi possivel
conectar a saida da simulacao feita pelo Simulink com o modelo 3D do CoppeliaSim,
permitindo uma analise mais rica e dinamica dos resultados, como mostra a Figura

4.50

4\ MATLAB R202 - [m] X N eliaSim Edu - cubesat_3axisv2 - rende SIMULA — [m] X
W o » [N v = hwe o =0 B o
Lu"’ =] H & compare ~ | & File Edit View Insert Tools Desktop Window Help ~f O [suet27s - [ [>1 Il @ o R ®
New Open Save (& print v @i 2ol cone | mavz | secron| DS B @ @O E| kB .
v v v v W Bookmark v . . . 05:13:59.71 (c+10.0 ms, ppie1)
FILE NAVIGATE “ H\“ 1
<c»EHA » E » GDriveJRRL1S7 » TCC » MatCubeControl » Simulink » ‘ “
5 [ Editor - E\GDrive_JRRL1S7\TCC\MatCubeControl\Simulink\matlab_script_lqr_sim... ® x| ‘ I
S | | matlab_script_lar_simulinkm | matlab_script_pd_simulinkm | + i
b werCa s CamE_ar T\ $ra sy Tate —
g 151 set(q_ph2, 'xpata’,time_arr(1:i ‘Mw
9 152 set(q_ph3, 'XData',time_arr(1: Il
153 set(q_pha, 'XData',time_arr(1:i), YData', |‘
154 \' |
155 set(vel_phi, 'Xpata’,time_arr(1:i), YDatz |
156 set(vel_ph2,'xpata’,time_arr(1:i), YDate m
157 set(vel_ph3, 'Xxpata',time_arr(1:1), YDatz J I
158
159 set(omega_m_ph1,’XData',time_arr(1:i),"y =
160 set(omega_m_ph2, 'XData',time_arr(1:i),’y # Figure 2 - 0
161 set(omega_m_ph3, 'XData',time_arr(1:i),"y file Edit View Insert Tools Desktop Window Help
162 Nede a8~ E
163 set(current_ph1, 'XData',time_arr(1:1),"y B
164 set(current_ph2, 'Xpata',time_arr(1:i),’y “B
165 set(current_ph3, 'XData',time_arr(1:i), "y &Y
166
167 drawnow; 40
168 end S
« »
Command Window @ 30
New to MATLAB? See resources for Getting Started. X |
1 20
99.9997 \\ A
AR
100.0000 o AR
100 0 - .
0 20 40 60 80 [
fx > Vi vuss T o
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Figura 4.36: Simulacao do Coppelia com Simulink.
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Capitulo 5

Consideracoes Finais

5.1 Conclusao

Em relacao a modelagem matematica do CubeSat, primeiro objetivo especifico
estabelecido, foi desenvolvido um modelo simplificado da dinamica do CubeSat 1U,
apresentado no Capitulo 3, que capturou adequadamente os efeitos nao-lineares e
acoplamentos entre eixos. A simplificagdo proposta na Secao 3.1 mostrou-se eficaz,
mantendo a precisao necessaria para o projeto dos controladores enquanto reduzia
a complexidade matematica.

No que diz respeito ao projeto e implementagdo dos controladores, foram de-
senvolvidos com sucesso tanto o controlador PD quanto o LQR. As métricas de
desempenho estabelecidas (tempo de acomodagao de 100s e sobressinal maximo de
1%) foram alcangadas por ambos os controladores, embora com caracteristicas dis-
tintas em termos de complexidade de implementacao e robustez.

E com a validagao através de simulagoes numéricas realizadas no Simulink, con-
firmou a eficacia dos controladores propostos. O ambiente de simulagdao desenvol-
vido permitiu uma analise detalhada do comportamento do sistema em diferentes
condic¢oes operacionais.

A analise comparativa entre os controladores PD e LQR revelou aspectos impor-
tantes sobre suas caracteristicas operacionais. O controlador PD destacou-se pela

maior simplicidade de implementacao e ajuste, sendo uma opgao viavel para missoes
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com requisitos menos rigorosos de precisao. Por outro lado, o controlador LQR de-
monstrou melhor desempenho em termos de precisao e robustez, especialmente na
presenca de perturbacoes.

Apo6s uma andlise detalhada dos resultados das simulacoes e do projeto dos con-
troladores, torna-se evidente que o controlador LQR demonstrou uma robustez su-
perior em comparac¢ao com o Controlador PD. Além disso, o processo de projeto do
controlador LQR foi mais facilmente realizavel e resultou em um desempenho global
melhor. Observou-se ainda que o controlador LQR exibiu um controle de estabi-
lidade realizado durante o controle de atitude, sendo capaz até mesmo de realizar
o apontamento quando o momento angular inicial é significativamente maior que
zero, por sua vez, o controlador PD sé conseguiu realizar o controle de estabilidade
durante o controle de atitude quando o momento angular inicial era marginalmente

maior que zero.

5.2 Dificuldades Encontradas

Durante o desenvolvimento do projeto, varias dificuldades foram encontradas.
Uma delas diz respeito a plataforma utilizada para realizar as simulagoes. Inici-
almente, foram utilizadas linguagens de programac¢ao como Python e C++, o que
resultou em simulagées que nao estavam condizentes com a teoria. Além disso,
durante o projeto do controlador PD, enfrentou-se uma dificuldade significativa re-
lacionada ao ajuste dos ganhos do controlador, demandando um ajuste adicional

para atingir os requisitos de resposta ideais.

5.3 Trabalhos Futuros

Como trabalhos futuros, em primeiro lugar seria realizada a investigacdo e im-
plementacao de um projeto de controlador compensador com avanco ou atraso de
fase, onde possivelmente essa abordagem oferecerd muitos beneficios sobre o desem-

penho do sistema de controle contribuindo para uma maior robustez e estabilidade
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do CubeSat. Além disso, sugere-se a expansao da modelagem para incluir possiveis
motores DC que possam ser utilizados em futuras aplicagoes praticas em CubeSats.
Proporcionando uma compreensao mais abrangente das caracteristicas dindmicas
do sistema e permitiria uma analise mais precisa do desempenho do controle de
atitude e estabilizacdo. Por fim, e possivelmente o trabalho futuro mais relevante,
seria explorar todo o potencial do ambiente CoppeliaSim em termos de simulagao
fisica, para validar os controladores LQR e PD em CubeSats equipados com trés
rodas de reagao, permitindo uma andlise mais completa e realista do controle de
atitude e estabilidade do sistema. Dessa forma, sera possivel avaliar o desempenho
dos controladores em condi¢oes mais préoximas da realidade, visto que neste trabalho

o CoppeliaSim foi utilizado apenas como uma ferramenta de animacao.
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