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Resumo. Pretende-se apresentar os procedimentos de projeto para um
sistema de controle de atitude de um satélite contendo um volante de inércia
suspenso por dois eixos cardan (gimbals). Serdo determinados leis e
parametros de controle com o intuito de anular o torque de perturbacéo de
pressao de radiacao solar.
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1. Introducéo

O satélite da Figura 1 é considerado como \
sendo um corpo rigido com uma roda de \\
inércia capaz de gerar momento angular \l\
internamente. Segundo Kaplan (1976), as s \
equac0es linearizadas do movimento séo dadas \§

W

NN

por:
T, = dei + wohnd) + hnl/.) + hxc — Wohye, (1)
T, = L6 + hy, )
T, = Izlp + wohnlp - hnd) + hzc + W Ny, (3)

Em que Ty, Ty, e T, sdo 0s torques externos que
agem sobre cada eixo do satélite, I, I, e I, sdo
0S momentos principais de inércia, ¢, 6 e Y,
sd0 o0s desvios angulares nos eixos de
rolamento, arfagem e guinada respectivamente, ..
h,, € o momento angular nominal da roda de
inércia, w, € a velocidade angular orbital e
hyc, hyc € hyc S30 0s momentos angulares de
controle gerados pela velocidade da roda de

un = \\
inércia e pela deflexdo dos eixos cardan. O %
N

objetivo é aplicar o controle de tal forma a
fazer com que os desvios angulares néo Pl )
ultrapassem a margem de erro de 0,05° para 0s

eixos de rolamento e arfagem e 0,40° para o Figura 1. Satélite modelo.
eixo de guinada. [Fonte: KAPLAN, 1976]
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2. Metodologia
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Os métodos utilizados sdo: Analise e modelagem do sistema, aplicacdo dos parametros

de controle, obtencéo e apresentacao das respostas geradas pelo controle aplicado.

3. Resultados e Discusséo
Aplicando um controlador proporcional derivativo, as leis de controle obtidas s&o:

My, = hxc — Wohye + wohpd = K(T¢ + @), (4)
My = hye = Ky(1,0 + ), (5)
M, = hzc + wohye — hn¢ = —kK(T(]S + ¢), (6)
Onde K, K, sdo os ganhos de n0zs e

autopilotagem, 7 e 7, sdo as constantes 2o

de tempo derivativo e k é o ganho
proporcional de rolamento para guinada.
Substituindo os termos semelhantes das
Equacdes 4,5 e 6 nas Equagles 1,2 e 3 e aoos|
atribuindo os pardmetros constantes
K =1,56Nm/rad,K, = 0,275Nm/rad,

0.omsa

0.01

¢ (degrees)

T=1,=80s e k=0,054, entdo as % 5 ﬁummws)fs e =
respostas sdo obtidas e mostradas Figura 2. Resposta do eixo de
graficamente através das Figuras 2, 3 e 4: rolamento.
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Figura 3. Resposta do eixo de Figura 4. Resposta do eixo de
arfagem. guinada.

4. Concluséao

Em evidente fator conclusivo, os resultados apontaram eficacia na obtencdo das
respostas respeitando todos os requisitos de precisdo de atitude. Diferente da maioria
dos projetos no qual utilizam trés rodas de inércia, uma para cada eixo, este projeto
conseguiu éxito nos resultados apenas com uma roda de inércia, proporcionando

reducdo de custos, melhoria na dindmica e reducdo da massa do satélite.
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