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RESUMO

Este trabalho apresenta a modelagem, analise e sintese preliminar
de um sistema de controle de atitude ativo em trés eixos para satelites ar
tificiais de baixa altitude. A partir da aplicaeao do Principio da Separa
eao, sob condigoes aproximadas, apresenta-se uma solugao do problemackacon
trole, para sistemas dinamicos nao-lineares, utilizando-se de procedimen
tos de controle estocastico. A estimagao de estados realiza-se atraves do
filtro estendido de Kalman associado a tecnicas adaptativas de Compensagao
do Modelo Dinamico e de avaliagao do ruido no estado. Utiliza-se um contro
lador adaptativo, discretizado, em que a propriedade de dualidade ¢ explo
rada para cdlculo dos ganhos da lei de controle de realimentagao.  Simula
-se digitalmente o movimento de atitude de um satelite artificial do tipo
de sensoriamento remoto de recursos naturais e alguns resultados obtidos
para os vdrios modos de apontagem em trés eixos sao apresentados. A quali
dade dos resultados pre-qualifica o procedimento de controle estocastico
utilizado para aplicacoes em sistemas de controle de atitude em tempo real.
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ABSTRACT

This work presents the modelling, analysis and preliminary
synthesis of a three-axis active attitude control system (ACS) for low
orbit artificial satellites. Starting from the application of the
Separation Principle, under aproximated conditions, a solution of the
control problem for nonlinear dynamic systems, using procedures of
stochastic control, is presented. State estimates are provided by the
extended Kalman filter associated with adaptive techniques of dynamic
model compensation and noise-state evaluation. A discretized adaptive
controller in which the duality property is explored for calculating the
gains of the feedback control law is uttlized. A digital simulation of
attitude motion of a natural resources remote sensing type satellite is
done and some results obtained for various modes of pointing in three axes
are presented. The quality of the results obtained give a preliminary
qualification of the stochastic control procedure for applications in real
time attitude control system.
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CAPITULO 1

IDENTIFICACAO DO PROBLEMA

1.1 - INTRODUCAO

Controle de atitude de satélite, de acordo com Wertz (1), € o pro

cesso de aquisicdo e manutencdo de uma orientacao no espago.

A necessidade de um Sistema de Controle de Atitude (SCA) para um sa
télite artificial advém, como mostrado por Lopes de Oliveira e Souza (2),

dos requisitos da missao deste satélite. Destaque-se que se pode inclusive

‘nao ter necessidade alguma de um SCA a bordo do satélite, isso ocorrendo

no caso de uma missio extremamente simples como foi a'do primeiro sateli .
te artificial, o SPUTINIK-I (lancado em 1957). Entretanto, no caso da mis
sao pretendida ser um pouco mais complexa, exige-se a presenca de um -SCA
que representara uma parcela importante do peso, do consumo de energia, da

complexidade e, portanto, do preco.do satelite.

Como exemplos de requisitos de missao relativos a um SCA pode-se ci

tar: a necessidade de apontagem de telescopios ou sensores de medida para

" o Sol, para a Terra, para os planetas ou para as estrelas; a .necessidade

de apontagem de antenas de comunicacao para a Terra, para outro satelite
ou mesmo para a Lua; a necessidade de orientacao do satélite em relacao ao
Sol, de modo a manter as condicoes térmicas adequadas; -a necessidade de
orientacio do eixo de rotagido proprio ("spin") do satelite (caso este use

esse tipo de estabilizagao).

Para preencher tais requisitos, segundo Pradat (3), um SCA deve as

segurar as seguintes funcoes:

-a) Aquisicdo e Reaquisicao de Atitude, que deve permitir ao SCA, par
tindo de uma altitude qualquer, conduzir o satelite as vizinhancas
das condigbes que possibilitam o acionamento da funcao de  Aponta
gem Finaj;

b) Apontagem Fina, que deve permitir ao SCA estabilizar o satelite em
relagao a referencia com as precisces especificadas;
¢) Sobrevivencia, que deve permitir ao SCA dotar o satélite de confi

guragoes adequadas a sua manutencao: apontagem de painéis para o



Sol; orientacao do satélite em relacao ao Sol de modo a manter as

condicoes teérmicas adequadas, etc.

Como foi dito, o projeto de um SCA deve .tomar como ponto de parti
da os requisitos da missdo. Entretanto, estes nao serao de modo algum sufi
cientes para determinar uma unica solucdo para cada elemento (ou sub-siste
ma) do SCA. A grande variedade de solucdes existentes (e as possiveis de
virem a existir para cada um deles) iﬁpae um estudo acurado das vantagens

e desvantagens, facilidades e limitacoes, utilidades e aplicacoes de cada

um com vistas ao seu emprego adequado. E isto se aplica tanto aos sensores

quanto aos controladores e mesmo a dinamica do satelite, na medida em que

esta pode ser influenciada pela escolha dos atuadores.

Parametros importantes a serem considerados em cadaum,desseselemég
tos (ou sub-sistemas) sao: massa e volume ocupados; localizacdo e configu
racio necessarias; precisao e repetitibilidade; redundancia, confiabilida
de e tempo de vida; interacgoes com o resto do satelite e com o meio ambien

te; custo e tempo de projeto; construciao; testes e realizagoes.

0 desenvolvimento da Missao Espacial Completa Brasileira comega a
demandar conhecimentos sobre alguns tipos bem determinados de missoes e
SCAs. A Segunda Missao Satélitg (Missao de Sensoriamento Remoto de Recur
sos Naturais), cujo procedimento é ilustrado na Figura 1.1, por exemplo,
sugere a formulacdo do problema de: discussao, projeto, simulagao e verifi

cacao do desempenho de um SCA.

1.2 - RESUMO BIBLIOGRAFICO

Devido a variedade de missdes ja realizadas e, para cada tipo - des

tas, o grande numero de soiﬁgées empregadas para os SCAs, assim como a di
versidade de critérios de avaliacio dos mesmos, torna-se impossivel a dis
cussao dos SCAs de um modo global. Por este motivo sera feita uma breve
discussio sobre algumas soluces ja utilizadas ou possiveis de serem utili

zadas em problemas de controle.




- — = T

| G G

| WS W)

—==
/

b om = 4

M

\

cuuu_sA

Fig. 1.1 - Missao de Sensoriamento Remoto: retransmissao do
espectro solar refletido em direcao a Estacao de

Recepcao no solo.



De acordo com Lopes de Oliveira e Souza (2), a missao TD-1A levada
a cabo pela Agencia Espacial Européia ESA (ex-ESRO) no periodo de 03/72 a
05/74 representou um salto qualitativo muito grande em relacao as cinco ou
tras missoes realizadas até entdo por esta Agencia (ESRO-II, 05/68a05/71;
ESRO-1A, 10/68 a 06/70; HEOS-1, 12/68 a 10/75; ESRO-1B, 10/69 a 11/69; HEOS
-2, 01/72 a 08/74). Nesta missao 1nc1u1u—se, pela primeira vez, um SCA ati
vo em tres eixos, ja que as missoes anteriores utilizaram sistemas passi

vos (eventualmente associados a sxstemas ativos sxmpllflcados) em um s6 eixo.

No trabalho desenvolvido por Lopes de Oliveira e Souza (2), onde a
missio e o SCA (fundamentado em controle classico) sao (inicialmente) sele
cionados e adotados (com simplificacoes), € apresentado o estudo e o desen

volvimento do SCA do TD-1A.

Outros trabalhos apresentam a resolucdo, para o problema de contro
le de atitude, fundamentada em controle classico. Por exemplo os trabalhos
de Otterloo (4), Bittmer et alii (5), Ohta et alii (6), Hartmann and Krebs

(7), Wu et alii (8) e, Spencer (9).

_ No trabalho de otterloo (4), onde & apresenfado o sistema de contro
1e de atitude do satelite ANS (Netherlands Astronomical Satellite), a solu
cao encontrada é um controle do tipo proporcional—integral—derivativo com
as quantidades a serem controladas medidas diretamente por semsores. No tra
balho de Bittner et alii (5), que apresenta o sistema de controle de atitu
de da espaconave INTELSAT-V, a solucao para atender as especificagSes de
velocidade € um controle do tipo proporcional,-sendo que as velocidades sao

estimadas diretamente atraves das medidas dos sensores.

Tanto no trabalho de Hartmamn and Krebs (7), que apresenta a solu
cao de controle de aeronaves, como no trabalho de Wu et alii (8), que apre
senta a solucao de controle para estruturas espaciais flexiveis, utilizam

-se da técnica de colocacao dos polos, sendo que no trabalho de Hartmann

and Krebs (7) os polos sao transferidos para uma regiao apropriada do pla

no complexo (correspondente a valores requeridos da frequencia natural e

razio de amortecimento), ao passo que no trabalho de Wu et alii (8) os po

los sao traunsferidos de maneira que as frequEncias dos modos do sistema
inicialmente nulas se afastem do zero. Ja no trabalho de Ohta et alii (6),
que apresenta o sistema de controle lateral de aeronaves, a solucao encon

trada é um controle do tipo proporcional, enquanto que a solucao para per
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turbagcbes atmosféricas em satélites reaproveitaveis, apresentada no traba
lho de Spencer (9), € um controle do tipo proporcional-derivativo com as
quantidades a serem controladas obtidas atraveés de um processo de medidas

de sensores.

Muitos sao os trabalhos que apresentam a solugao para o problema de
controle de atitude fundamentada na aplicacao de controle moderno e consi
derando o sistema dinamico deterministico. Vinkler et alii (10), Sturgeon
(11) e Breakwell (12), no caso de controle de espagonaves, Arbel and Gupta
(13), no caso de controle estruturas espaciais flexiveis, e Weber (14), no
caso de controle de satelites, formulam a solugao como a de um problema de
controle com indice de desempenho quadratico - Bryson and Ho (15). Jayara
man (16), Galise (17) e Malberg (18) apresentam, respectivamente, as solu
coes para a trajetoria de referencia, controle de aeronaves, e langamentos
verticais de misseis taticos; formulando a solugao como a de um problema

de Mayer-Citron (19).

Finalmente Vander Velde and He (20), Blank and Shinar (21) e Ardema
(22) apresentam respectivamente, as solugdes para o problema de aquisicao
de atitude de estruturas espaciais, manobras de aeronaves em tres eixos e
aquisigao de atitude de aeronaves, formulando a solucao como a de um pro

blema de Bolza-Citron (19).

Ja os trabalhos-de Larson and Likins (23) e Gupta (24) apresentam,
respectivamente, as solugoes para o problema de controle de espaconaves fle
xiveis e controle de aeronaves, formulando a solucao como a de um proble
ma de controle estocastico de sistemas lineares com indice de desempenho

quadratico - Bryson and Ho (15).

0 encaminhamento adotado neste trabalho baseia-se na solugao propos
ta para o problema de controle de trajetorias de veiculos de miltiplos es
tagios, no lancamento de satélites artificiais - Rios Neto (25), e para pi
lotagem de navios - Rios Neto e Cruz 826) e Cruz (27). Formula-se a solu
cao, em termos estocasticos, utilizando-se apenas estimacao linear para a

obtencao da lei de controle.

1.3 - OBJETIVOS DO TRABALHO

A partir da modelagem matematica do movimento do satélite, o traba



1ho visa determinar, emplementar e testar a lei de controle, para um SCA
que realize as funcoes a) e b) definidas na Secdo 1.1, possivel de ser uti
lizada no SCA da Segunda Missio Satélite da Missdo Espacial Completa Brasi
leira. A verificacao da solucdo proposta e validacao dos procedimentos em
pregados € feita numericamente, por simulacao, utilizando-se como exemplo

de aplicacao o satelite TD-1A (2).

1.4 - ORGANIZACAO DO TRABALHO

Os fundamentos das teorias de controle e estimacio.e os procedimen .
tos utilizados sio apresentados no Capitulo 2. O Capitulo 3 apresenta a
aplicacao destes procedimentos ao controle da atitude de satélites. O Capi
tulo 4 apresenta e discute os resultados dos testes efetuados. No Capitulo

5 sdo apresentados os comentarios e conclusoes do trabalho.
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CAPITULO 2

FUNDAMENTOS TEORICOS E PROCEDIMENTOS UTILIZADOS

2.1 ~ INTRODUCAO

Sao apresentados neste capitulo os fundamentos tedricos e procedi

mentos empregados na solucao proposta.

Apresentam-se inicialmente alguns conceitos da Teoria de Controle
Moderno, a solucao do regulador linear e o Principio da Separacao. A se
guir é apresentada a formulacao para a estimacao de estado, assim como as
técnicas de Compensacio do Modelo Dinamico e do Ruido Adaptativo. Para con
cluir o capitulo, é apresentada a formulacao para a lei de controle e a es

quematizacao geral do controlador estocastico.

2.2 — CONTROLE OTIMO DETERMINISTICO: PROBLEMA DO REGULADOR

0 problema do regulador & apresentado com a finalidade de se intro
duzir o Principio da Separacgao, o qual serviu como inspiragao para o desen

volvimento da solucao proposta.

Considere-se o sistema linear deterministico descrito pelas equa

coes de estado:
X(t) = A(T)X(t) + B(t)U(t) , (2.1)

em que X(t) é o vetor de estado e U(t) o vetor de controle.

Para o sistema descrito pela equacao (2.1) deseja-se determinar a

lei de controle, U(t), que minimiza o indice de desempenho (ID) escalar qua -

dratico:
e
ID =L XT(tf)VfX(tf) + —L-I [XT(t)V(t)X(t) +
2 2
to
« UT(0)R(D)UCE) 1t , (2.2)



supondo-se conhecido o estado inicial X(t,) e o instante final tee As ma
trizes Ve, V(t) e R(t) sao matrizes de peso especificadas e definem um com
promisso entre o esforgco de controle e a minimizacao de desvios no estado.

0 problema assim colocado € conhecido como problema do regulador,
pois o controle determinado deve atuar sobre o sistema no sentido de trans

feri-lo em direcao ao zero do espaco de estado.

Acrescentando-se as hipotese de que as matrizes Ve e v(t) sejam si
métricas e semi-definidas positivas, e que a matriz R(t) seja simetrica e

definida positiva, é a seguinte a solugao dada por Gelb (28):

U(t) = -C(e)x(r) ,
c(t) = R (t)B(L)S(t) ,
(2.3)
s(t) = —AT(t)S(t) - s(t)A(t),Ls(t)B(t)R‘l(t)BT(t)s(t) - v(t) ,
S(tf) = Vf.

~Supondd que o estado € direto e perfeitamente observado, pode-se re

presentar o sistema controlado atraves do diagrama da Figura 2.1.

CONTROLADOR
' SISTEMA —
X LINEAR U X

A

Fig. 2.1 - Problema do regulador.

2.3 - EQUAGAO DIFERENCIAL ESTOCASTICA

Sistemas dinamicos continuos com estado de dimensao finita e sujei

tas a perturbacoes aleatorias pode, frequentemente, ser representados por
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equacdes diferenciais ordinarias nao-lineares - Jazwinski (29). Seja x_ e
LA respectivamente, o vetor de estado de dimensao n e o vetor de perturba
cdo aleatéria de dimensio m no instante t. Entao, uma equacao diferencial

geral para este sistema pode ser escrita como:

dx
t

—_—= f(x_, W,

dt £t

£), tzt,, (2.4)

onde f é uma funcao vetorial, de dimensao n, nao-linear e real. A Equagao
2.4 é chamada de equagdo diferencial estocastica. A condicao inicial para

2.4 pode ser uma constante ou uma variavel aleatoria X, com distribuicdo
0
especificada. Admite-se que a lei de probabilidade do processo {wt, t:Zto}

seja especificada.

Se a funcao vetorial f e o processo {wt, t2ty} sdao convenientemen

tes limitados tal que, por exemplo, a integral

t
{ f(xT, V.o, T)dt ,
to

€ definida no sentido médio quadratico, e a derivada dxf/dt também € enten

dida no sentido médio quadratico, entao

t
X, - xto = J f(xT, V., T)dT. : (2.5)
to

Um caso espacial da Equacdo 2.4, em que a perturbacdo € constitui
da pela adicio de um ruido branco gaussiano, € dado por:
dx

el o £(x,, t) + Glx

tiw, . (2.6)
dt t

t’
Em vista do processo {wt, t2t,} ser delta-correlacionado, isto e,

E{ (v, - E{w, D) (v, - E{w, DT} = Q' (©)8(t - D), @.7)

onde §(t-T) € a funcao delta de Diral e Q' é a matriz de densidade espec

tral associada a w,, a integracdo da Equacao 2.6 ndo é dado por uma inte
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gral de Riemann no sentido médio quadratico - Jazwinski (29). Consequente

mente (2.6) nao tem sentido matematico.

'Seja {Bt,tZto} um vetor do processo Browniano. Entao, formalmente -

Jazwinski (29),

dB,

W, ~—

t o 4e

e a representacao para o modelo dinamico correspondente a Expressao 2.6 e

dada por

dx, = f(xt, t)det + G(xt, t)dBt. (2.8)
A ﬁxpresséo 2.8 tem significado desde que sua integral
t
Xp =X = [ f(xT, T)dT + I (xT, T)dBT > (2.9)
to A o)

€ definida.

A primeira integral € definida como uma integral de Riemann no sen
tido médio quadratico e a segunda é definida no sentido médio quadratico

de Ity - Jazwinski (29).

Sempre que se mencionar, neste t}abalho, integrais estar-se-a, im
plicitamente, considerando ou integrais de Riemann no sentido medio quadra
tico ou integrais no sentido médio quadratico de Itp, também as derivadas
e expansdes em séries s3o entendidas no sentido médio quadratico. Alem dis

to, a Expressao 2.8 e, formalmente equivalente a:
X, = f(xt,t) + G(xt,t)wt. (2.10)

2.4 - PRINCIPIO DA SEPARACAO

Admita-se que a dinamica do sistema linear esteja sujeita a um rui

do externo w(t), branco, gaussiano, de média zero e variancia conhecida:

X(t) = ACE)X(t) + B(t)U(t) + G(t)w(t), (2.11)

srgn

4
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e que o estado ndo seja disponivel diretamente, mas indiretamente atraves

do processo:
Y(t) = H(E)X(t) + v(v) , (2.12)

em que V(t) é o ruido de medicao, suposto branco, gaussiano, de média nula

e variancia conhecida.

Nestas condigcdes o valor exato do vetor de estado, X(t), e desconhe
cido e portanto nio ha sentido em se considerar o indice de desempenho ID
tal como consta na Equacdo 2.2. E necessario definir um indice de desempe

nho de natureza estatistica como mostrado por Gelb (28):

t
| £ ,
D = E{L XT(tf)VfX(tf) + B I [XT(e)V(E)X(E) +
2 2
t:0
+ UT(t)R(t)U(t)]dt} , (2.13)

onde E € o operador expectancia.

Seja X(t) a estimativa do estado num instante t, estimativa dada pe

lo Filtro estendido de Kalman, correspondente a média condicional:
X(t) = E{x(t)/6(t)} , (2.14)
onde 68(t) corresponde as observacdes realizadas até o instante t:
o(t) = {¥(t) : t_st} . (2.15)
T T
0 Principio da Separagao, conforme € anunciado por Gelb (28), esta
belece que a lei de controle otimo se obtém pelo mesmo controlador limear

deterministico (definido pela matriz C(t)), porém, operando sobre a estima

tiva X(t):
U(t) = -C(B)X(t) . | (2.16)

Neste caso, pode-se representar o sistema controlado atraves do dia

grama da Figura 2.2.
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CONTROLADOR ESTOCASTICO RUTDO DO SISTEMA

OTIMO
re-=-""-"-~-—=-=-==- ha |
1 | l
t |
; | CONTROLADOR | | STSTEMA R
% ! LINEAR : g N
I '
1 1
i f
[} 1
{ [}
! :
| 1
: i
i ESTIMADOR |
1
: DE o SENSORES |«
| ESTADOS Y Y
)
: :
L occm e e— e = = 1 T

RUIDO DE MEDIDA

Fig. 2.2 - Regulador estocastico.

0 problema do regulador estocastico apresenta-se, assim composto de

dois sub-problemas: o problema de estimacao e o problema de controle.

0 Principio da Separacdo, conforme consta deste item, é geralmente
associado a sistemas estocasticos lineares gaussianos com indice de desem

penho quadritico. Entretanto, demonstra-se que para outras formas de indi

ces de desempenho e ruidos nio-gaussianos, também se aplica uma forma de -

Principio da Separacao - Gelb (28).

0 Principio da Separacdo serviu como inspiracdo para o desenvolvi

mento do método proposto para a solucao de problemas de controle na presen

ca de incertezas, no sentido de que tal solucao compreende duas etapas dis
tintas: a estimacio do estado e a determinacdo do controle necessario para

se atingir o objetivo estabelecido.

Bl s IO .- Sy 1 51
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2.5 - ESTIMACAO DE ESTADOS

0 problema probabilistico de estimacao do estado de um sistema nao
-linear é complexo e, em geral, nao permite uma solugao amalitica exata.
Para utilizar a teoria de filtragem no problema em questao, € necessario o
estudo de suas aplicagbes a sistemas nao-lineares, que se assemelham com
a formulacao dada as equacdes de determinacdo de atitude. A aproximacao co
mum mais adotada € a linearizacao em torno da estimativa mais recente, nu
ma tentativa de manté-la proxima ao estado real, caracterizando o filtro

estendido de Kalman.

Apresenta-se a seguir a formulacao do filtro estendido de Kalman

conforme descrito por Jazwinski (29), Gelb (28) e Kuga (30).

A nio-linearidade no estado é caracterizado pela equacao diferen

cial:

X(t) = F[X(£),U(t)] + G(t)w(t), (2.17)
onde X é o vetor de dimensao n do estado; U € o vetor de dimensao p do con
trole; F é uma funcio vetorial de dimensao n, funcao nao-linear do estado;
G € uma matriz nxm continua e dependente do tempo; e w € um vetor de  di

mensio m que expressa o ruido dinamico, tendo as seguintes propriedades es

_-tatisticas:

E{w(t)} =0, (2.18)
E{w(t)w (1)} = Q(t)8(t - 1), (2.19)

onde Q € a matriz de densidade espectral associada a w.

Gera-se uma trajetoria deterministica de referéncia, em torno da

qual se faz a linearizacao; assim, dado i(to) que satisfaz a:
X(t) = F[X(t), U(t)] (2.20)

para todo t 2 t,, define-se §X A X(t) - X(t) como o desvio da referencia,

de modo que:
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doX(t)
dt

= F[X(t), U(t)] - F[X(t), U(t)] + G(t)w(t) , (2.21)

sendo

8X(ty) - N(X(tgy) - X(tg), P(ty)), ' (2.22)

onde N(->-) e a representacao para distribuicGes gaussianas e P(tg) a ma

triz de covariincia do erro no estado definida por:
P(t,) = E{(X(ty) - X(te)) (X(te) - R(t))T} . (2.23)

" Supondo-se o desvio pequeno, uma expansao em série de Taylor até

primeira ordem produz:
F[X(t), U(t)] - F[X(t), U(t)] = glX(t,), U(t)16X(t), (2.24)

glX(t,), U(n)] = FIEE, VO] (2.23)

X

onde g € a matriz de derivadas parciais, avaliada ao longo da trajetoria

nominal (de referencia). A equacao linearizada torna-se:

déx(t)
dt

= g[X(ty), U(t)]18X(t) + G(t)w(t) . (2.26)

A aplicacao do filtro de Kalman ao sistema linearizado continuo (Sis
tema 2.26) resulta, para a equagao de propagacao da matriz de covariancia
do erro no estado, a equagao de Riccati. Para evitar a integracao da equa
cao de Riccati discretiza-se o Sistema 2,26:

8x(t, ) = ¢(tk+1’ tk)éx(tk) + F(tk)w(tk), (2.27)

k+1

onde ¢ é a matriz de transigcao de estado, calculada ao longo da trajetoria

nominal, dada por:

¢(t, £ ) = glX(ry), U(t)]14(e, ), (2.28)

ey

s
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para t, St £ tk¥1 e com a condicao inicial

¢k, k) = 1. (2.29)

A parcela F(tk)w(tk) € representada por

e
r(e)wlt) = J B4 oty , ., DEDW(DT . (2.30)

T

Para efeito de calculo da matriz de covariancia de erro no ' estado
propagado, o ruido w(t) é aproximado por um '"step-process", i.e., - sendo,
em geral, o intervalo de tempo considerado bastante pequeno, w neste inter
valo pode ser considerado como paroximado pof uma mesma variavel aleatoria.

Assim, as estatisticas de w sao dadas por:
E{w(t )} =0, (2.31)
T .
E{w(tk)w (tj)} = Q(tk)ﬁkj , (2.32)

onde ij € o delta de Kronecker. Portanto, a forma final discretizada pode

ser expressa pelas seguintes relacoes:

6x(e, ) = ot

) eyr b SX(ED) + (e wlt) (2.33)

t

k+1
P(tk) = I ¢(tk+1, T)G(T)dT . (2.34)

tx

As medidas (observacoes) sao modeladas conforme

Y, = h[X(t),t,) +V (2.35)

k ’

onde Y é o vetor de dimensao r que representa as observacoes efetuadas no

instante t. : h € uma funcao vetorial de dimensao r, funcao nao-linear do

k’
estado; e Vi € um vetor de dimensdo r, que representa o ruido nas medidas,

e apresenta as seguintes estatisticas?

~



- 16 -

F{vk} =0,

T

onde Rk é a matriz de covariancia associativa ao ruido nas medidas v. Ou

tras hipoteses implicitas sao:

- w(tk) independente do estado inicial para todo tys

- a nao-correlacdao do ruido nas medidas com o ruido no estado:

E{w(tk)v§} =0 3

~ a nao-correlacao do ruido nas medidas com o estado:

T
g{vk X (tj)} =0 .

(2.36)

Da mesma forma que o estado, a queacao das medidas é nao-linear e

deve-se adotar uma formulacido analoga. Inicialmente, define-se uma solucao

nominal (de referencia):
Y, A hiX(t), tJ o
e do mesmo modo

Y, AY, - Y ,

sera o desvio, agora referente as observacgoes.
A linearizacao oferece:
GYk 2 H[tk, X(tk)]GX(tk) YV
com

. Sh[X(t ), ¢t ]
R(t,)] = Lk
83X

H[t

k’

(2.37)

(2.38)

(2.39)

(2.40)

CEFAT 8 2
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onde H é a matriz de derivadas parciais das observagoes em relacao ao esta

do.

Sintetizando, parte-se de:

X(t) = F[x(t), U(t)] + c(dw(t) ,

k k °

(2.41)
Yk = h[X(tk), tk] Vo,
e linearizando-se sobre X(t), obtém—sé:
GX(tkél) = ¢(tk;1, tk)ax(tk) + F(tk)w(tk).,
8X(ty) = N(X(ty) - X(ty), P(ty) , (2.42)
§Y, = H[t,, X(t)18K(t)) +

A escolha da trajetoria de referencia X (nominal) torna-se uma ques
tio logica, desde que se quer uma nominal proxima a real. Assim a :escolha

recai na mais recente estimativa corrente do estado, expressa em:
X(t,) = X(t [t,) . (2.43)
A partida é dada fazendo-se:
R(ty) = X(tolty) , (2.44)

com 8X(t,) -~ N(0O, P(t,)). Com a estrutura recursiva sequencial do  filtro
de Kalman, a cada passo, relineariza-se sobre a nova estimativa, para apli
car a Relacio 2.43. Partindo-se desta imposicao, a melhor estimativa entre

observacoes € propagada por:

di(t/tk)

= F[i(t/tk), u(t)] , (2.45)
dt : 4

para t, sts LT Apos uma nova observacao, deve ser efetuada a correcao

1
(atualizacio) do estado propagado. Considerando-se o Sistema Linearizado
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2.42, obtém-se:

6x(tk+1[tk+1) = 6x<tk+1/tk) * K[tkél’ X(tkélltk)] '

. {6y, . - H[t, -

k1 T (RN DICV S o (2.46)

onde K € o ganho do filtro de Kalman.

0 desenvolvimento da Equacao 2.46 leva a:

X [t
X(tk+1/ k+y

) = i(tk+1/tk) + K[tk+1, i(tk41/tk)] .

. Ay

ke ~ BIX(y Je), t

Ktq ]}.. (2.47)

ké]_

0 filtro resultante, filtro estendido de Kalman, tem estrutura seme

lhante ao linear e é resumido a seguir.

- Previsao (Propagacao)

Integrando-se a Equacao 2.45 de e @ b obtém-se o estado propa

k+1
gado:
_ _ k+1 _
X(e, 1t = X(g /e + J' F[X(t/t), U(t)]de . (2.48)
x
Para a matriz de covariincia no erro, no estado propagado, obtém-se:
P(tk¥1/tk) = ¢(tk$1’ ) )P(t /t )¢ (tk+1 k) *
T
+ F(tk)Q(tk)F (tk) . (2.49)
- Ganho
, _ . T =
Klty,,» R(e, 7e)] = BCe | [eRTe, X, [EIT
° {H[tk+1’ X(t k+1/t )]P(tk+1/ k) :

CHe Ry /)] + R (2.50)

s T

T
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- Atualizacao (correcao)

Para a estimativa do estado, obtém-se

x(t,  /

k+1 ) = i(tk+1/tk) + K[t i(tk+1/tk)] °

tk+1 k+1?

- ¥, - hIXCe /e, t 1} . (2.51)
Para a matriz de covariancia, de erro no estado, obtém-se:
Bty tyy) = 1T-KIE Xy Je TRy L a1
- P(t L /) (2.52)

Usualmente erros de treés tipos influenciam a estimativa obtida: er

ros devido a linearizacao, erros devido ao procedimento computacional e er

" ros devido ao modelo matematico impreciso para definicdao do problema. Os

erros devido a linearizagao sao minimizados quando se usa a forma estendi

da do filtro de Kalman, no algoritmo de estimacao sequencial.

Uma opcao para a minimizacao dos efeitos da ma modelagem e a teécni

ca de Compensacao do Modelo Dinanico - CMD.

2.6 - COMPENSACAO DO MODELO DINAMICO

0 principal objetivo do método € minimizar o efeito dama modelagem,

estimando e incluindo seus efeitos no sistema dinamico.

A motivacao para incluir a técnica CMD, para aproximar os efeitos
nao modelados da dinamica € devida aos bons resultados obtidos :pela . sua
aplicacao em determinacaoc de orbita de satélites artificiails terrestres nos
trabalhos de Ingram (31), Rios Neto (32), Negreiros de Paiva (33), Kuga
(30) e de atitude de satelites artificiais no trabalho de Vieira da Fonse

ca Lopes (34).

Na pratica, frequentemente, a dinamica de estado pode ser colocada

na forma:

X(6) = a_(6) +a_(0) (2.53)
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onde a_ e o vetor de aceleracoes modeladas e a € o vetor de aceleracoes

nao-modeladas.

A técnica CMD proporciona estimativas das aceleracdes nao-modela
das, as quais sao aproximadas localmente por um processo de primeira ordem
de Gauss-Markov; i.e., anm(t) =z g(t), que tem uma componente correlaciona
da ao longo do tempo e outra puramente aleatéria - Ingram (31), Rios Neto
(32). A componente correlacionada com o tempo possibilita a propagacao da
estimativa das aceleracoes nao-modeladas. A componente aleatéria represen
ta o nivel de desconhecimento nas aceleragoes nao-modeladas e € levada em

conta na matriz de covariancia de erro no estado.

De acordo com a tecnica CMD o vetor € € aproximado por
€(t) = -Be(t) + w(t) , ~ (2.54)

onde B € a matriz 2x %, diagonal, de componentes positivos de igual valor,
que representam os coeficientes de correlagao ao longo do tempo, constan

tes e conhecidas a priori - Rauch (35). Assim,
(2.55)

onde I, € a matriz 2x 2 identidade. Na Equacdo 2.55 w é o vetor £x 1 ruido

branco gaussiano, caraterizado por:

F{‘;(t)} = 0 ’
(2.56)
E{@(t)w (D} = Q(t)8(t-1) ,

e Q a matriz densidade espectral assoaciada a w.

Com isto contorna-se a dificuldade da modelagem dinamica que é rees

crita como:

X(t)

F[X(t), UE)] + e(t) + G(t)w(t) ,
' (2.57)

€(t) = -Be(t) + w(t) . - -

v
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Definindo-se o vetor de estado estendido, 2 - (x, E)T, e 0o vetor
de ruido estendido, el (w, G)T, o Sistema 2.57 torna-se identico a Equa

cao Diferencial 2.17.

Para sistemas nao-lineares, o filtro pode divergir em decorrencia
das varias hipoteses simplificadoras adotadas. Apos certo periodo de opera
cao do filtro, os erros nas estimativas do estado podem, eventualmente, as
sumir valores incoerentes com sua estatistica estimada. 0 que comumente
ocorre € que o resultado numérico observado contradiz com o comportamento
previsto, pois os erros reais de estimacao excedem os valores estimados.
Esse comportamento anomado resulta, basicamente, das tres fontes de erros

mencionados na secao anterior.

Quando a matriz de covariancias estimada para os erros se torna ir
realisticamente pequena, atinge-se um nivel de confiancaexageradamente oti
mista nas estimativas obtidas. Como consequéncia, o ganho (o qual corrige
a estimativa e a covariancia) tambem se torna pequeno, e medidas subsequen :
tes sdo ignoradas para efeito de melhoria da estimativa, ocorrendo, entao,

divergéncia - Fitzgerald (36).

De uma forma geral, o ruido no estado impede a reducao da matriz de
covariancia. Em vista disto propde-se estimar o nivel de ruido necessario
no estado para evitar a divergéncia. No que se segue é apresentado uma téc
nica de ru{do.adaptativé recentemente desenvolvida - Rios Netoe Kuga (37),

Kuga (30).

2.7 - TECNICA DO RUTDO ADAPTATIVO

2.7.1 - CONSIDERAGOES GERAIS

0 ruido adaptativo € incorporado no procedimento de estimagdao por
- ‘ ) - . - .- .

meio de suas propriedades estatisticas, degradando a matriz de covariancia
dos erros e aumentando o ganho e, com isso, "abrindo" o filtro para novos
dados. Esse ruido é dosado passo a passo, de forma adaptativa, atraves de
um critério generalizado de coerencia estatistica entre os erros reais e
os estimados. O residuo das observacoes (diferenca entre o valor observado
e calculado) é o valor utilizado para detectar a ocorréncia de divergencia

e combaté-la em tempo real, estando disponivel sempre que existirem dados
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de observacio. No procedimento proposto isto € feito da seguinte maneira:

a) modela-se o ruido no estado como uma sequéncia branca (realizacoes

constantes entre observacoes);

b) utiliza-se o conceito de residuo verdadeiro (que ocorreria ma au
séncia de erros de observacio) através de uma generalizacao do pro
cedimento proposto por Jazwinski (29), para a materializacao da coe

réncia entre erros estimados e residuos de observacao;

c) na dosagem do ruido no estado, utiliza-se como limite superior pa
ra o residuo o valor de trés desvios-padrao do correspondente rui

do de observacao (tendo em vista as hipoteses de linearizacao).

2.7.2 - HIPOTESE BASICA

Seja o sistema dinamico descrito por:
X(t) = F[X(t), U(E)] + 6(tIw(t) , ' (2.58)
com as variaveis descritas conforme a Equacao 2.17, e
E{w(t)w (D} = Q)8 -1) , | (2.59)
ou lembrando-se que w é, supostamente, um 'step-process",
Efw(t)w’ ()} = Qg )8, ; -
0 sistema linearizado, conforme a Equacao 2.27 ¢ dado por:
8X(ty, ) = ¢t £) + Tt dwle).
A modelagem das medidas € dada pela Equacao 2.35:
Y, = h[X(tk), t) f v -

Admite-se que Y, seja escalar sem que haja perda de- generalidade,

pois, uma vez que Vi é nao-correlacionado e as expansoes para a lineariza
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cdo sio entendidas no sentido médio quadratico, o processamento em "batch"
é equivalente ao processamento sequencial - Soremson (38). A linearizacao

produz:
GYk = H GX(tk) + v, » com

= 28

X |X=X(t /e, )

Hy

conforme a Relagao 2.40.

Define—se o residuo observado (avaliavel) como:

r(k+1) = Yeer = Ypay (2.60)

onde Y a a observacio e Y é a observacao estimada, condicionada a todas as

outras observacdes anteriores, i.e.,

n

Y., =©ely, /.Y ., ... X))

k+1 1 h[i(tkélltk)] ’

onde X(tkél/tk) € a estimativa propagada do estado, a partir de X(tk/tk)

até o instante t. = _.
k+t

Define~se o residuo verdadeiro - Rios Neto e Kuga (36) - por:

. v -
rv(k+1) =Y~ Y o (2.61)

v - - . . =
onde Y é a observacao verdadeira, real, que se obteria caso nao houvesse
erros de medida, Portanto, a relacao entre o residuo observado e o verda

deiro e:
r(k+1) = rv(k+1) + V. (2.62)

A hipStese fundamental de consisténcia entre o residuo e sua esta
tistica é dado por Jazwinski (39). Ela & obtida supondo-se que o residuo

Verdadeiro tenha distribuicdo gaussiana e determinando-se a variancia do

ruido dinamico, s, o qual produz o mais provavel residuo verdadeiro. Alge

bricamente este conceito € expresso por:
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max cz0 P >

onde p € a densidade de probabilidade do residuo - Jazwinski (29). A res
tricao s2 0 € coerente com a propriedade de uma variancia. A aplicacio des

ta operagao, maximizacao da ocorrencia do residuo verdadeiro, leva a:
rf’(kﬁ) = E{rf,(kn)} , . (2.63)

onde, abusando da notacao, o termo do primeiro membro em 2.63 € o quadrado

da realizacao do residuo verdadeiro rv(kéi).

0 desenvolvimento desta hipotese gerara um algoritmo para estimar a

variancia do ruido dinamico.

2.7.3 - A EQUACAO DE PSEUDO-OBSERVAGAO

0 desenvolvimento da Hipotese Basica 2.63, leva a uma equacao seme
lhante a de medidas, denominada de equagao de pseudo-observacoes, como mos

trado a seguir.

Dada a Equacao 2.63, desenvolve-se separadamente cada membro. Assim

a Equacao 2,62 leva a:

r (k) = B [X(e,, ) - X(e, /)],

: (2.64)
rv(k+1) = Hkh{q’(tkﬂ’ tk)[X(tk) —x(tk)] +P(tk)w(tk)} .
Elevando-se ao quadrado e aplicando-se o operador expectancia na Re

lacao 2.64 tem-se:

E(r} (k+1)} = By (e, tk)p(tk/tk)q;r(tkﬂ’ tk)“:;u *

S T T.
+H . I'(tk)Q(tk)I‘ (tk)Hk+1 . (2.65)

Por outro lado, relaciona-se o quadrado do residuo verdadeiro por

meio da Relacao 2.62, i.e.,

2 _ 201 - o’ . :
r, =T (k+1) 2r(k+1)\)k+1 * Vg, (2.66)

R

e

-
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Numa forma mais conveniente, a Equacao 2.66 pode ser escrita como:
2 _ 2 '
rv(k+1) = r°(k+1) + My ? (2.67)

onde se supdoe que N . é um ruido. Deduz-se suas estatisticas a partir da

relacao:
v _ , L g2
Mgy ™ 2r(k+1)vk+1 * Vg,
Assim, as estatisticas sao:
- media
' =
E{nk+1} = R
- variancia
Para cdlculo da variancia sdo utilizadas as seguintes relagoes:
Efr(k+1)} = 0 , de acordo com Kailath (40);
E{vj} =0 ,_E{vk} =R, » conforme Sistema 2.36;

E{r2(k+1)} = r2(k+1) conforme hipitese de maximizacdo de ocorréncia do
P

ruido r(k+1) estabelecida por Jazwinski (29);
3y _ Wy _ _ .
E{Vk} = 0, E{vk} = 3Rk+1 , de acordo com Papoulis (41).

Resulta, ent3o, para a variancia,
12 _ ' - ' 21 _ 27, . 2.
E{n.,,} = El(ng Elng, D% = 4" (e DR o+ 2Ry

Com a aplicacdo da hipGtese basica, expressa pela Equacao 2.63, e

com o auxilio das EquacOes 2.65 e 2.67 obtém-se:
r2(k+1) + n' = oot o Lt )P(E, [t )¢T(t tk) T .
k+1 Hk+1 k+1’ 'k k' 'k k+1’ Hk+1

) . T T.
+H r(tk)Q(tk)F (tk)Hk+1 . (2.68)
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Em seguida define-se um ruido branco gaussiano N, _:_, por meio de:

k%l

. | = .
Meyr = nk+1 Rk+1 -

Portanto,
E{nk41} =0, (2.69a)
2. _ . .. 21 _ 1 - 1. 2 .
E{”k+1} = E{ (nk+l - E{nkﬂ}) } = E{(”k-u E{nkﬂ}) },
E{ 2. } = &4 2 . . 2.
My, =4t (k+1) + 2Rk+1 . (2.69b)
Introduzindo o ruido Moy ﬁa Equacao 2.68 resulta:
. T . T
r2(k+1) * Rk+1 - Hk+1¢(tk+1’tk)P(tk/tk)¢ (tk+1’tk)Hk+1 =
. T T .
= Hk+1¢(tk)Q(tk)¢ (tk)Hk+1 * nk+1 * (2.70)

Lembrando que os ruidos dinamicos sao considerados independentes en
tre si, a matriz Q(tk) e diagonal. Assim, seja Q(tk) uma matriz diagonal,
cujos elementos sao S:» i=1,2,3,...,m. O desenvolvimento do termoele(tk)

da Equacao 2.70 gera:

_ T T 12
H.k+lf'(tk)Q(t:k)I‘ (tk)Hk+1 = 1 Hj I‘J.i J S: (2.71)

1

no~1H
o=t
I~

1

onde Hj representa os elementos do vetor Hk+1’ e Fji representa os elemen

tos da matriz F(tk).

Portanto,

Hk+1r(tk)Q(tk)FT(tk)H:+1 = Mk%l s(k41) ? (2.72)

onde Mk+1 e um vetor-linha de dimensao m, definido por:

277

17l
H, I‘jm] It (2.73)
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e s(k+1) € o vetor dos elementos da diagonal da matriz Q(tk)' Define-se co

mo pseudo-observacdao, o membro esquerdo da Equacao 2.70, isto e:

2(kt1) A x?(ket) + R - B o(e £ )P(e /t) .

T . T . 5
- 0 (tk+1’tk)Hk+1 ’ (2.74)

e a equacao da pseudo-observagdo de acordo com a Equacao 2.70 € dada por:

S (2.75)

Z(k+1) = Mk{l s(k+1) + nk¥1

Resumindo, Z é a pseudo-observacao, cujo valor deterministico e da
do pela Equacgdao 2.74; M € o vetor definido na Relacao 2.73; s eo vetor dos
elementos da diagonal da matriz Q(tk)’ a ser estimado, e M1 € o ruido na
pseudo-observagao, cuja estatistica € dada pelo Sistema 2.59. A  Equagao
2.75 caracteriza a equagao de pseudo-observacoes a partir da qual se ex

trai informagoes para a estimativa da matriz Q(tk).

Para o caso de.sistemas nao-lineares em que seja valida a considera
cao de que o ruido no estado tenha realizacoes que possam ser modeladas co
mo pequenas perturbacdes, alguma forma de limitacao deve ser considerada
para o nivel de ruido. TIsto porque devido a erros iniciais grandes no esta
do pode ocorrer uma situacdo de perda de validade das hipoteses considera
das para as aproximagoes lineares. Assim, na Equacao 2.75, os valores de
r(k+1), que definem Z(k+1) e M1 s3o limitados superiormente, levando-se
em conta uma faixa de trés desvios-padrao do correspondente ruido da obser

vagao, i.e.,
r(k+1) = min{r(k+1), 30k¥1} ,

onde:

Yo
Uk#l = Rk+1 *

[T
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2.7.4 -~ FILTRO DE KALMAN APLICADO AS PSEUDO-OBSERVAGOES

Apresenta-se a seguir a estrutura do filtro de Kalman para efetuar
a filtragem das pseudo-observacoes. Assim, o ganho KS, referente ao estima

dor s, e dado por:

s s _ T . s . T :
Kk+1 =P (tk+1/tk)Mk+1[Mk+1 d (tk+1/tk)Mk+1 *

+ 4% (ke DR + 2R 17, ' (2.76)

s - . > P ..
onde P (tk+1/tk) € a matriz de covariancia, a priori, do erro em s. A atua
lizacao da estimativa em s é obtida por:

s(

ey, ) =8/t + K0 [2(kel) =M S(e /6], (2.77)

[t
tk+1 k+1

onde s( /tk) é a estimativa, a priori de s.

£
k+1

A atualizacao da matriz de covariancia no erro em s, € obtida por:

s : s _ s
AN CHERY LD B S SR TR B 20 LY L B (2.78)

Finalmente, incluem-se na equagao de propagacao dos erros no estado
as variancias assim obtidas:

P(t,  /t.) = ¢(

T, : T
cer/ B ’tk)P/tk/tk)¢ (tk+1,tk) + F(tk)Q(tk)P (tk),

tk+1

com
Q(tk) = diag{s} , i.e.,

Q(tk) € a diagonal mxm cujos elementos sao formados pelo vetor §, forneci

dos pelo procedimento adaptativo descrito.

O processamento destas pseudo-observacoes possibilita estimar s pa
ralelamente ao estado. Neste proposito admite-se como informacao a priori

a ultima estimativa:

§(tk+1/tk) = s(t, /t.) , (2.79)

e

ww A b
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- e .
P (tk+1/tk) =P (tk/tk) . (2.80)

2.8 - DETERMINAGAO DA LEI DE CONTROLE

Conforme mencionado na Secao 1; este trabalho visa determinar, tes
tar implementar em um computador a lei de controle adequada para utiliza
c30 no SCA da Segunda Missao Satélite. O procedimento descrito a seguir €
aquele apresentado nos trabalhos de Rios Neto (25), Rios Neto e Cruz (26)

e Cruz (27).

Seja o sistema dinamico descrito por:
X(t) = FIX(t), U(e)l + G(t)w(t) , | ' (2.81)

com as variaveis descritas conforme a Equacao 2.17 e w um ruido branco,

gaussiano, de média nula:
E{w(t)} =0, » | . (2.82)
E{w(t)wi (1)} = )86t - 1) . (2.83)

Considere-se que o objtivo do controle seja fazer com que o estado
do Sistema 2.81 evolua no tempo de forma a satisfazer uma relagao entre as

variaveis de estado do tipo:
P[x(t)] =0 . (2.84)

Tendo em vista a natureza necessariamente digital das . .realizacoes
do controlador aqui proposto, proceder-se-a a analise do problema em tempo

discreto, sendo (tk’ tk{l) um intervalo tipico de discretizacao.

Admita-se que o filtro estendido de Kalman, quando aplicado ao sis

tema no instante t levando em consideracdo as observacoes efetuadas ate

k’
_(inclusive), observacoes essas aquli simplesmente representadas por Bk,

X(t, /t,) = E{X(t,)/8,} , (2.85)
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com dispersao
P(t,/t,) = E{X(t) - X(e, /e )]IX() - X(e /e)1"} . (2.86)

Seja X* um vetor de estados de referéncia que, no intervalo (tk,

tk+1)’ obedece a equacao:
x* = F(x*, U%) , (2.87)
com a condicao inicial em I

X*(tk) = X(t, /t)) , (2.88)

sendo U¥ suposto constante neste intervalo e igual a U valor calculado
p & k-1’

do controle no intervalo anterior:

U* = U = 6 . 1 (2.89)

= %
o
|
—

Em palavras, X*(t) seria o vetor de estados associado a trajetoria
descrita pelo sistema se, a partir do estado estimado i(tk/tk) em t,, fos
se aplicado durante o intervalo de discretizacao (tk’ tk%l) o mesmo contro
le atuante sobre o sistema que aquele determinado para.o intervalo (t

tk).

k-1’

Expandindo-se a Equagdo 2.81 em série de Taylor em torno da trajeto

ria de referencia, e retendo-se apenas os termos lineares, obtem-se:

. OF oF

8% = 68X + = 8U + G(e)w(t) , (2.90)
ax Ix*,u* ou Ix*,ux
onde
8X = X - X*, (2.91)
§U=U - U* . (2.92)

Seja ¢c(-,-) a matriz de transicdo de estados, associada a equacao

[ona

T s R, - LT
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dinamica linear (2.90), obtida através da integracao de:

*

. SF
¢ (t,t,) = — ¢ (t,t,) , (2.93)
¢ ax Ix* g ¢ Tk

com a condicao inicial:

¢ (tot) =T . (2.94)

Considere-se ainda a matriz Y(-,-) definida por:

t

b (e, ) 2 dt . C (2.95)

Y(tst ) =
k U Ix*(1),u% (1)

e

k

Na Equacao 2.90, para um intervalo de tempo (tk, ) suficiente

£ -
k+1
mente pequeno, € razoavel admitir que 6U € constante e tambem aproximar

w(t) por um "step-process' com estatisticas dadas por:
E{w(tk)} =0,
T
E{w(tk)w ()} = Q(tk)ﬁkj
Sendo assim, a integracao de 2.90 fornece:

6x(tk¥1) = ¢c(tk§1’t )éx(tk) + Y(tk_H,tk)(SUk + Fc(tk)w(tk) . .(2.96)

com:

t

k+1 )
Pc(tk) = [ ¢c(tk;l,T)G(T)dT . (2.97)
t

k

E oportuno observar que, a menos de termos de segunda ordem e res
peitada a capacidade de estimacdo e observacao do sistema, o estado a ser

c,. = -
controlado em t, X (tk+1)’ € dado pela equacgao:

+1?

GXC(tk+1) = ¢c(tk¥1’tk)6x(tk) * Y(tkh’t )GUE * rc(tk)w(tk) P
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onde
(o4 C ) %
X (tk+1) =X (tk+1) - X (tk+1) . _ (2.99)
6U§_= Ufc - Ul’: . (2.100)

Portanto, seria desejavel que o estado Xc(tk4l) obedecesse a  Equa
cao 2.84: '

c
= . 2.10
Ix(e,, )1 =0 (2.101)
Entretanto, em virtude da incerteza do estado em tk e do ruido do
sistema, o objetivo € satisfazer 2.101 a menos do erro 6X(tk) no instante

t e da incerteza associada ao ruido w(tk).

Expandindo-se 2,101 em seérie de Taylor em torno de X*(tk¥1) obteém

—-Se:

_ e .
.w[X*(tk_‘_l)] + P* &x (g ) * By =0 . - (2.102)

onde:

dy
¢;+ _ dv , . (2.103)
dx X*(tk_'u)

e €k¥1 representa os termos de ordem superior, correspondendo ao erro de

linearizacao.

Multiplicando 2.96 por wz;l e usando 2.100 vem:

. * _ * ¢
_¢[X*(tk+1)] = wk+1 ¢c(tk+1’tk)6x(tk) * lpk+1 Y(t‘:kn’tk)(suk +

+ ¢;+l Fc(tk)w(tk) + € (2.104)

k+1

Definindo:

. % _ X _ o, . 2.
Opar A ¥y Yt o8I - VX (e 0T, (2.105)
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*
¢k+1 é=¢k+1 Y(tk+1’tk) ’ (2.106)
: * : * :
Preer & Yy ¢ty s p I SXCEY) + Y T e dwle) +e (2.107)
e considerando (2.100) pode-se reescrever (2.104):
o =y U+ (2.108)
ko1 - Yker kY Prar :

Modelando o erro de linearizagao, € ,,» Por um ruido (media nula),

k+
resulta:

Elp,, } =0, ' ' | (2.109)

ja que o filtro de Kalman fornece estimativas justas do estado e w(tk) tem

meédia nula.

Seja N a matriz de covariancia do ruido p, @
k+1 . ] k+1

. AT _ P
E{pk+1 pk+1} = Nk+1 . (2.110)

- ] c :
O problema se apresenta, entao, como determinar Uk a partir da Equa

cgao 2.108, tal que:

=U + 2.11'1

U =0+ 2K, ( )
onde A(k) é um ruido branco, gaussiano, independente das variaveis estocas
ticas envolvidas. Note-se que no instante tk’ em que o controlador deve cal
cular o controle a aplicar no sistema durante o intervalo (tk’ tk+1)’ tan

to o vetor O uanto a matriz sao conhecidos.
k+1 1 wk+1

0 estimador linear de minimo erro médio quadratico, de acordo com °

Liebelt (42), aplicado ao problema acima fornece uma estimativa ﬁk do ve
tor de controle Uﬁ, a qual minimiza a soma dos termos da diagonal princi

. PO ¢ _woyee _ 78T,
pal da matriz de covariancia E{(Uk - Uk)(Uk - U) }:

= T, -1 -1,T. -1
Uy = (wk+1 Nk+1 wk+1) wk+1 Nk+1 0k+1 ' (2.112)
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Essa forma do estimador de minima variancia foi derivada tomando por
. N . - Bt . c
base as hipoteses de que nao ha informacao a priori a respeito de Uk e de

- = = c
e e
que nao ha correlacao entre Uk pk+1

Para a aplicacdo desta forma do estimador de minima variancia, apre
senta—se a seguir um procedimento formulado por Cruz (27) para o estabele
cimento da intensidade do ruido Prey? através de sua matriz de covariancia
Nk%l'

Este procedimento baseia-se na idéia de que o processo de lineariza
cdo é aceitavel quando o termo predominante da expansio em série € o termo
- linear e, portanto, esse termo deve definir um limite para a ordem de mag

nitude do erro de linearizacao.

‘Assim, uma hipotese razoavel acerca do erro de linearizacao em

2.102 é admiti-lo tendo ordem de grandeza compativel com ado termo linear:

Isk-i-ll s [wi}l ch(tk;l)l ) , (2.113)
e de 2.98::
e, | s Lug, Lile ce, e lloxcep |+ fvee, e (Lol «
+ lF(tk)w(tk)l] , (2.114)

onde para uma matriz A = {aij}’ definiu-se [A[ = {laijl}'

Considerando 2.107 e 2.114 vem:

A

]pk;ul lwltn[[l‘pc(tk“’t )|[26X(tk)| + ly(tkh,tk)[léuﬁl +

+

|2r (e we ) [T . (2.115)

Com o objetivo de estabelecer ordens de grandeza, uma boa medida de
[26X(tk+P| € um vetor cujos elementos sao as raizes quadradas dos elemen
tos da diagonal da matriz de covariancia P(tk/tk)’ gerada pelo filtro . .es

tendido de Kalman.

De maneira analoga uma medida de [2Fc(tk)w(tk)l pode ser obtida atra

ves de:

Fon PR, g

i ey e g )

.o MDUEEES cotsom AR st SRR, e BB .
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1
|2r (e oue)| = (aiagll, (e )QCE, - DT Y, (2.116)

onde Q(tk—l) ¢ determinado conforme o procedimento descrito na Secac 2.7.
Quanto a GUi pode ser definido como sendo da ordem da magnitude das pertur
bacoes nao-modeladas (obtidas atraves das aceleragoes nao-modeladas), pois,
€ razoavel admitir-se que a variacao do controle no intervalo seja da or

dem da magnitude das perturbacoes.

Com estas escolhas pode~se calcular o valor de Bk41, definidc . como

o limite superior de pk;l, por:

SRR U L CR G LG I RGBT

k+1
+ IZFc(tk)w(tk)[] . (2.117)
A matriz de covariancia de Pt e dada por:
o dime(q. B2 : < 2.118
Moy dlag(al Bk+1,i) ,  0<a s, ( )

onde i define a correspondente componente do vetor Bk%l'

Os parametros o; destinam-se a possibilitar ajustes no nivel de rui

do e significam o peso dado a cada componente da Relacao 2.84:
Y[X(e)] =0 .

2.9 - MACRO ESQUEMATIZACAO DO CONTROLADOR ESTOCASTICO

0 macro-esquema, do problema do controle estocastico, pode ser re

presentado na forma de diagrama de blocos, conforme a Figura 2.3.

Neste capitulo tratou-se de forma geral os .blocos .'CONTROLADOR",
"SISTEMA", '"SENSORES" e "ESTIMADOR DE ESTADOS'. .

No proximo capitulo as formulacoes desenvolvidas serdo aplicadas a

satélites,



*1 CONTROLADOR

- 36 -

SISTEMA

ESTIMADOR
DE

ESTADOS

X=F(X,U) + Gw

Fig. 2.3 - Configuracao do controlador estocastico.

SENSORES

lpk=h(X,t)+\)k

v

B e ]

————
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CAPITULO 3

APLICACAO A0 CONTROLE DE ATITUDE DE SATELITES

3.1 - INTRODUCAO

E apresentado neste capitulo a formulacao do modelo matematico para
o movimento de atitude do satélite e os modelos utilizados para o filtro,
o controlador e a geragao, pof simulacao digital, de observacoes. Posterior
mente sao analisadas as varias técnicas utilizadas para o filtro e o con
trolador. Nas secoes finais é descrita a Segunda Missao Satélite e sao es

pecificadas as fungoes que o SCA deve satisfazer para garantir a realiza

_¢ao da missao.

3.2 - MODELO MATEMATICO DO SATELITE

3.2.1 - CONSIDERAGOES GERAIS °

. 0 modelo matematico utilizado para realizar a simulacao do movimen
to e observacoes de atitude de um satélite artificial terrestre baseia-se

no trabalho desenvolvido por Moro (43).

Essas simulacoes sao feitas integrando-se simultaneamente as equa
coes dinamicas e cinemiticas do movimento. As equacoes dinamicas levam em
consideracao os torques brdvenientes das influencias da atmosfera, da ra
diacio solar direta, do albedo terrestre, da radiacao terrestre e do gra
diente de gravidade — Carrara (44). As equacgoes cinematicas sao representa
das na forma diferencial com a utilizagao, conveniente para o objetivo pro
posto, de quaternions para a representacio da atitude - Wertz (1). A conve

niencia do emprego de quaternions é discutida na Secao 3.2.2.

Para a integracao das equagdes dinamicas e cinematicas € usado um
L4 3 1] : n
integrador do tipo 'predictor-corrector”, com controle de passo e ordem va

riavel - Shampine and Gordon (45).

3.2.2 - PROPAGAGAO DA ATITUDE

Considere-se os seguintes sistemas de referencia:

- 37 -
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c)

d)
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GxiYiZi - Sistema de coordenadas geocéntrico, mostrado nas Figuras
3.1, 3.2 e 3.3, quase-inercial, no qual o eixo Z; aponta para o Po
lo Norte, coincidindo com o eixo de rotacao da Terra. Os eixos Xi
e Yi estdo no plano equatorial da Terra, sendo que o eixo Xi apon
ta para o Equinccio Vernal. Os versores dos eixos X, Yi e Z, se

~ . = d -> > R
rao aqui representados por I, J e K. Este sistema de coordenadas

sera doravante chamado de Sistema Imercial.

Gxyz - Sistema de eixos fixos no satélite que pode ser visualizado

na Figura 3.2. Possui a origem no centro de massa, G, do satélite
+

-> ->
e versores i, j e k (dorante denominado Sistema Movel).

Cx'y'z' - Sistema Orbital, que pode ser visualizado na Figura 3.3,

com a origem no centro de massa, G, do satélite, eixo y' perpendi

cular ao plano da orbita, eixo z' coincidindo com a direcao do raio

vetor (Centro da Terra-satélite) e eixo x', na direcio transversal

do movimento, formando triedro direto. Os versores correspondentes
-> >

- L ] -)
aos eixos x', y' e z' serao aqui representados por Q, We P, res

pectivamente.

Giifizi - Sistema de coordenadas paralelo ao Sistema Inercial, mos
trado na Figura 3.3, com a origem no centro de massa, G, do sateli

te‘

Fig. 3.1 - Sistema de coordenadas geocéentrico - Sistema Inercial.

Hy
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i
Tk <
s
. :
Z/ o
C f]' Y,

Fig. 3.3 - Sistema Inercial-Sistema "orbital".
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Considere-se:

a) a velocidade angular, 5, do satelite em termos de suas componentes

instantaneas no Sistema Movel,

Q=iw + jw. +kw | (3.1)

—)
b) o vetor soma dos torques externos, L, atuantes no satélite em rela

cao ao centro de massa, G, atraves de suas componentes,

. 4 g
il +jL +kL_ ; (3.2)

—>
e '3 y z

-»> — . ~
¢) o momento angular total, J do satelite em relagao ao centro de

G’
massa G,
> -+ e >
JG—le+JJy+sz, (3.3)

—)
em que J , J e J , componentes de Jg» sao dadas por:

J =1I1w -P w -P w

X X X Xy y Xz 2

J =~P._ w +Iw —-P_w |, (3.4)
y Xy X yy Yz z

J =P w. -P w +1Iw ,
z XZ X yz'y z z

onde I_, Iy el sao os momentos de inércia em relacao aos eixos

X, ye z; e ny, P,e Pyz sao os produtos de inércia  relativos,

respectivamente, aos pares de eixos (xy), (xz) e (yz).

Considere-se ainda o teorema da variacao do momento da  quantidade

de movimento angular (Teorema do Momento Angular),

->

L = G . (3-5)
dt

. Pode-se mostrar, de acordo com Moro (43), que as equacdes dinamicas
do movimento em torno do centro de massa do satelite podem ser escritas na

forma:

P -~ R e JEUDSES. e A .. Y. ..
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Xiw w_ + Xow? + Xaw2 + Xuw w_+ Xsw w + Xew? +
X'y y x Yz X z z

E)
i

+ X7Ly + XeLx - Xng .

£e
]

2 2 2
Ylwxwy + Yzwy + ngx + Y..wywz + stxwz + stz +
+ Y7Ly + Yol - YsL, (3.6)

W= Zdiww o+ Zow> + Zng + ZywWww_ + Zsww_ o+ stz +
Xy y X vy z X 2z z

-+

Z7Ly + ZsLx . Zng ’

sendo:

L =T +70_, . (3.7)

onde:

o Tx’ T e Tz siao as componentes do torque resultante das forgas pas

sivas, atuando respectivamente nos eixos x, y e z do Sistema Moével;

- Ux’ Uy el sdo os torques ativos, cujos valores sao : determinados
pelo controlador para que o SCA satisfaca as funcoes estabelecidas

pela missao do satelite;

’

- - os elementos Z; (i =1,2,3,...,9) sao dados por:

Z

(Iy - Ix - szPs/P1 - PyzQz)/(nyPz/P1 + Pyle = Iz) s

Zy = (ny - szPq/Pl = PyzQa)/(nyPz/Pl + Pyz Q - Iz) ’

N
LW
it

(P Ps/P1 + P Qu = Poy)/ (ByyP2/P1 + Py, Q1 - L),

Zy (p_ - szPs/P1_- PyzQ5)/(nyP2/P1 + Pyle - Iz) ’

Xz

Zs

—(szP7/P1 + PyzQs + Pyz)/(nyPZ/PI + Pyle - Iz) 5
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Zg = ~(P_,Pe/P2 + PyzQ7)/(nyPz/P1 + P - 1),
Z7 = —(szpglpl + PyzQe)/(nylePl + Pyqu -1),
Zg = —[sz/(P]_Ix) +PyzQ9]/(nyP2/P1 + PYZQ]' - IZ-) ,

Zg = (nypzlpl + P 0 - Iz)’l_,
em que:
Py = 1. - P;y/(Iny), suposto diferente de zero e
P = (B, B (T I + P /T,
Py =P /I - (nyPyz)/(Iny) R
Py = Pyz/IX .
Ps = (nyExz)/(Iny) ,
Pe = Piy/(lxly)é-(ly - 1)/,
Py = ny(Iz -1 - Iy)/(Iny) .
Pg = (nysz)/(Iny) - Pyz/Ix ,

Py = ny/(Iny) s

Q = (nyPz)/(xypl) + LIS S
Q: = (nyPa)/(IyPl) - Pyz/Iy R
Qs = @ PO/

Qy = (nyPs)/(IyPl) + sz/Iy ,

LI
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(nyPS)/(Iypl) + ny/I
(nyPy)/(IyP1) + (I, - Ix)/Iy ,
(nyfa)/(lypl) + sz/Iy ,

(B, Ps)/ (1 P1) + /I,

ny/(IyP1Ix) H

os elementos X., Y, (i=1,2,3,...,9) sao dados por:

Xi

X2

X3

Xy

Xq

Xs

Xq

Y,

P2Z1/Py + P3/Py ,
P2Z,/Py + Py/Py ,
P2Z3/Py - Ps/P1 ,
P,Z,/Py + Pe/Py ,
P7/P1 - P2Zs/Py ,
Pg/P1 - P2Z¢/P; ,
Py/Py - P2Z7/Py ,
1/(P11x) - PyZ4/P, ,
P229/P1.,

QiZ; + Q2 ,

Yo = WZ; + Q3

Y3 = Q123 - Q4 ,
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Yy, = Q1Zy + Qs

Ys = Qs - QuZs ,

Ye = Q7 - QuZs ,

Y7 = Qs - Q127 ,

Ys = ny/(PlIny) - QiZs , : .
Yo = Q129 ,

Entre as varias parametrizagdes possiveis para representar a atitu
de, uma, em particular, e mais conveniente de acordo com o objetivo deste
trabalho; consiste na representacao da atitude por quatefnions, também de
nominados parametros simétricos de Euler. A utilizacdo de quaternions, con
forme mostrado por Wertz (1), apresenta as seguintes vantagens: ausencia
de singularidades, inexistencia de funcoes trigonométricas e regras conve

nientes de produto para rotacoes sucessivas.

0 teorema de Euler afirma a existeéncia e unicidade de um eixo (eixo

de Euler) associado a cada par de referencias quaisquer, tal que uma rota

cdo em torno do referido eixo leve um dos referenciais a ter a orientacao .

do outro. Os cossenos diretores deste eixo (cos o, cos B e cos Y) o angulo
de rotacio (0) definem os parametros simétricos de Euler, que assim medem
'a atitude de um referencial (e portanto de um solido ao qual este referen
cial esti fixo) em relacio a outro referencial. Os parametros simétricos

de Euler sao dados por:

q, = cos o sen Jl—,

2
q, = cos B sen L. N
2
(3.8)
6
q3 = cos Y sen — , .
2
0
qy = COS — .

- 1. N . . -~ 1

- -

.m_ RS

B Iy R S

i
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0 quaternion € um ente matematico composto de uma parte vetorial e

outra escalar. Sua definigcao e dada por:

q A qyI +q2] + qak + qu , (3.9)

onde os vetores i, j e k definem a base do referencial. Por exemplo, e sem

perda de generalidade, este referencial pode ser o Sistema Inercial.

Para descrever o movimento de um solido segundo uma certa dinamica,
€ preciso ter as variagoes temporais dos elementos que medem a atitude do
solido, no caso, qi1, q2, 93, Qu. Demonstra-se, que as equacoes cinematicas
do movimento, que fornecerao tais variacoes, podem ser escritas na forma

diferencial como - Wertz {(1):

r 3
0 w -W \Y
z ¥ X
v, 0 ﬁx wy
dq _ 1 | o o w (9 (3.10)
dt 2 y X z .
-W -w -W 0
X y z
\ J

onde q € a matriz coluna composta pelos elementos do quaternion q:

T
qT = (Q1, q2, 43, qH) ’ (3-11)

Resumindo, os Sistemas 3.6 e 3,10 fornecem o modelo matematico para

a propagacao da atitude.

3.2,3 - OBTENCAO DA ATITUDE

Utilizando-se a algebra de quaternions, mostra-se que - Wertz (1):

U.=qx8U_84, (3.12)

I

onde q* é o conjugado do quaternion q, definido como:



- 46 -

q* = -q11 - q2J - qsk + qu ;

o sinal ® indica multiplicacdo na algebra de quaternions; US € um vetor ge

nérico no Sistema Movel e U; um vetor genérico no Sistema Inercial, por

exemplo.

0 resultado do desenvolvimento da Equacao 3.12 pode ser postona for

ma matricial - Wertz (1):
U, =Q U, ' : (3.13)

onde Q = {Qij}’ i,j=1,2,3, matriz de rotacdo, em funcao dos quaternions,

e dada por:

( .
a’-q2-qai+ql  2(qq,+aq9,) 2(4,9,-9,9,)

e 2 2 2 2
Q =1 2(q,9, - 939,) -9 +4q;-4d;+4, 2(q2q3+»qqu) >, (3.14)
2(q,q, + 4,9,) 2(q,q4, - 94,9,) —93-4q3+q5+di

.

A atitude do satélite, em relacdo ao Sistema "Orbital, e determina
da com o auxilio da matriz de rotacao R = {Rij}, i,j=1,2,3, que relaciona

o Sistema Inercial ao Sistema "Orbital" atraves da equacgao:

- = =T
X,Y, Z)
Q€ q q

T
- R(z', x', DT, 3.15
. (zq X Yq ( )

- - = T . - . . .

onde (X , Y, Zq)T e (zé, xé, y&) sao vetores geneéricos quaisquer nos sis

temas Inercial e "orbital", respectivamente. Esta matriz é dada em funcao
’ P

dos angulos.de Euler (i, 2, 3), mostrados na Figura 3.4, por - Bate (46):

f A
C21CN3 — S SR3CR2 -CN; 803 ~ SN CN,2CN3 SQ15822
R =1 S0;CQ3 + CR;15023C0R, -50,503 + CR,CN2C0N3 —CQ188, } . (3.16)
L 5822503 SQ,C03 (¢17)

onde CR1 A cosQ. e SR, A sen R, .
= i i= i

LR, P o . N o

ORGSR . ARWEL MRERT. “m .
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Fig. 3.4 - Sistema inercial, sistema "orbital",
e angulos de Euler.

Estes angulos, Q;, 2, e 3, sao calculados atraveés do procedimento

algébrico apresentado no trabalho desenvolvido por Pilchowskiet alii (47).

3.3 - GERACAO DE OBSERVACOES

As observacoes efetuadas por sensores de atitude devem ser modela
das de acordo com o tipo de sensor empregado. Uma breve descricao dos sen
sores modelados para a ‘realizacdo de testes com o procedimento € apresenta
da a seguir. Nio ha, entretanto, nenhuma restricao ao uso de outros tipos

de sensores. Um estudo mais detalhado sobre sensores pode ser encontrado

.nos trabalhos de Wertz (1), de Todmam et alii (48) e de Selingardi e Yossi

mi (49).
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3.3.1 - SENSOR SOLAR

Existem trés classes basicas de sensores solares — Selingardi e Yos
sini (49): os sensores analdgicos, os quais tem um sinal de saida que € uma
funcio continua do angulo solar; os sensores de presenca do Sol, que forne
cem um sinal de saida quando o Sol esta no seu campo de visada; e os senso
res digitais que fornecem uma saida codificada, que ¢ uma funcao do angulo

solar ~ Wertz (1).

0 sensor solar digital, mostrado na Figura 3.5, fornece um sinal de
saida codificado, que é uma representacdo digital do angulo entre os raios

solares e a normal a face do sensor, quando o Sol esta no seu campo de vi

sada.

NORMAL AD SZNSOR

EP!TRAbA
SENSOR

—~——— BARRA
CL QUARTZO

PR
rLTicLLos
CC2IFICADOS
EM CRAY

FOTGCELULAS

SATDA DAS
ForocELuLAS —%

APLIFT —a
CADGRES

FARA

tloel1]lof 1] 0] 0| ' [Satmiss

AFMAZEXAMERTO

Fig. 3.5 - Sensor solar digital.
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De acordo com Selingardi e Yossini (49), o sensor consiste numa bar
ra de quartzo que apresenta, na superficie cuperior, uma fenda finaquedgi
xa passar os raios solares, e, na superficie inferior, uma mascara codifi
cada em forma de espacos transparentes e opacos. A luz incidentepassaatpg
vés da fenda e cai no reticulo que contém sete tiras, as quais representam
sete bits de um diagrama codificado de Gray, o qual fornece uma combinacao
dnica de luz e escuro para qualquer angulo de entrada que esteja no campo
de visada do sensor. Embaixo de cada tira € colocada uma fotocélula que
transforma o sinal luminoso em sinal elétrico. Em adiacao as sete células
de codificacao, cada sensor possui uma célula para ajuste automatico de 1i
miar (AAL). Esta célula mede a intensidade da luz incidente e € utilizada,
primeiramente, como um critério para selecionar um entre varios sensores
e, em segundo lugar, para indicar um nivel de referéncia com o qual as sai
das das células de codificagao sao comparadas, a fim de determinar em qual

nivel o bit deve ser mudado de zero para um,

Um conjunto de sensores solares convenientemente distribuidos no sa
télite fornece, apGs pré-processamento dos sinaisde saida, os co-senos di
retores do Sol no Sistema Movel (co-senos dos angulos formados entre os
raios solares e os eixos do Sistema Movel).

3.3.2 — SENSOR DE HORIZONTE INFRAVERMELHO

0 sensor de horizonte infravermelho € capaz demedir, em relacao a
direcao do centro da Terra, os valores dos angulos subentendidos por um ei

xo de referencia conhecido.

Um conjunto de sensores de horizonte infravermelho convenientemente
distribuidos no satélite fornece, apds pré-processamento dos sinais de sai
da, os co-~senos diretores do centro da Terra (co-~senos dos angulos forma

dos entre a direcao do centro da Terra e os eixos do Sistema Movel).

3.3.3 - GIROMETROS (''RATE GYROS")

0 girometro € capaz de medir a componente instantanea da velocidade
angular do movel ao qual esta fixo. Um conjunto de girometros conveniente

mente distribuidos no satélite fornece, apos pre-processamento dos sinais
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de saida, as medidas das componentes instantaneas, no Sistema Movel, da ve

locidade angular do satélite.

3.3.4 — MODELAGEM DAS OBSERVACOES

As medidas (observacoes) sao modeladas conforme:

Yk = h[x(tk), tk] + V), (3.16)

onde Yk € o vetor de dimensao r que representa as observacoes efetuadas no

instante t h é uma funcio vetorial de dimensdo r, funcao nao-linear do
estado; e Vk é um vetor de dimensao r, que representa o ruido nas medidas.

Existem diversos tipos de erros que influem na qualidade das medi
das, a maioria deles esta relacionadas diretamente ao equipamento wutiliza
do. Assim, a cada sensor e a cada medida realizada, esta associadoumerro,
devido ao equipamento, leitura ou conversao de dados, tendenciosidade do
sensor, erros relativisticos de correcao do tempo, etc. Para a simulacao
das observacoes hd ainda que se considerar o erro devido a modelagemdo sen
sor. Admitindo que os erros tendenciosos tenham sido eliminados por cali
bracio, uma maneira simples de .simular as observacoes é corrompe-las comum
ruido gaussiano de média nula e variancia unitaria, multiplicada pelo des

vio padrao correspondente.

A geracdo das observagoes e efetuada por meio da equagao:

<
[}

Y_ + (RuIDO)o , (3.17)

onde Y é a observacio simulada que sera utilizada como dado no estimador;
Y. & a observacio deterministica; RUDO é a variavel gaussiana de meédia nu
la e variancia unitaria; e ¢ € o desvio padrao das medidas do sensor, que
exprime os varios tipos de erro que podem ocorrer. Maiores detalhes podem
ser obtidos nos trabalhos de Negreiros de Paiva (33) e de Kuga (30) -que

usam tal esquema para geracio de observacoes.
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3.3.5 - OBSERVACOES DETERMINISTICAS

As observacoes deterministicas sao geradas a partir da simulacgao do
modelo matematico do satélite (Equacoes 3.6 e 3.10), da matriz -a (obtida
através da Relacao 3.14), do vetor posicao (XG’ Yo ZG) do satelite, das

coordenadas do Sol (XS, Y, ZS) e de ‘consideracoes geométricas.
As componentes de Y. sao indicadas a seguir.

As tres primeiras componentes (Yr , Yr . Yr ) se referem aos co-se
1 2 3 b

nos diretores do centro da Terra; de acordo com Moro (43), sao obtidas pe

las formulas:

v - X,Qu1 + YGQ12 + ZGle
= ’

) . 1]
/Xé+Yé+Z(2;

X Q21 + Y Q22 + Z,Q23
Y =--S d G , (3.18)

Tr2 = Y
/xé + YG2+ zé

) XGQ31 + YGQaz + ZGQ33

I3 T
’ //Xé + Yé + Zé

As componentes (Yr N Yr ) se referem aos co-senos diretores do
y 6

rs
Sol e sao dadas pelas formulas — Moro (43):

_ 51Qa1 + S2Q12 + S3Qis

Y
Ty t
/si + 83 + 5%
Yy = S1Q21 + S52Q22 + S53Q23 , (3.19)'
Irs , P 21 '
#/Sl + S2 + S3
y = 51Q3: + S2Q32 + S3Q35 )
Tg i
2 2 2
//Sl + S2 + S3
onde S; = XS—XG, S; = YS~_YG e S3 = ZS-ZG.
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As componentes (Yr s Y, Y ) se referem as componentes instanta
7 9 —

s
neas da velocidade angular do satélite e sao dadas‘pelas formulas:

Yr7 = WX ’
Yre = wy . (3.20)
Y =W_ .

Tg k4

3.3.6 — EQUACOES DAS OBSERVACOES

~ Uma vez determinado o vetor de observacao deterministicas, Yr’ pode
-se determinar através da Equacao 3.17 o vetor de observacoes simuladas Y.
Reportando-se a Equacdo 2.35 obtem-se, no instante t, s> as seguintes equa

coes de medidas:

XGQ11 + YGQ12 + ZGQ13

¢ = - + (RUIDO)G_ ,
k; R t
) XG + YG + ZG
X.Q21 + Y,Q22 + Z,.Q23
y =-_8 g €+ (rufpo)o,_ ,
ko '/-2 " 2 ! LS
XG + YG + ZG
XQ31+YQ32+ZQ33.
¢ - .G G €+ (ruipO)O, ,
ks : i ¢
J/xé + Yé + Zé
(3.21)
Ykk _ S1Q11 + S2Qi2 + S3Qus (RUIDO)US s
- - [
/fsi + Sz + Sg
Yks _ 51Q21 + S2Q22 + S3Q23 | (RUfDO)OS s
]

2 2 2
J/51 + 82 + S3

853Q3; + S,Q32 + S3Q33 (RUIDO)OS

s

kG B ; (]
/Si+S§+S§ '

at

B L e e

S W

] i ave. 8

3 S avtriad

- i
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Yk7 = vgx + (RUIDo)oG ,
Yka =, + (RUfDo)oG ,
Ykg =W, + (RUIDO)OG s

onide 0> Og © O sao os desvios-padrao das medidas fornecidas, respectiva
mente, pelos sensores de horizonte infravermelho, solar e pelos girome

tros.

3.4 - MODELO MATEMATICO PARA O FILTRO E CONTROLADOR

3.4.1 - CONSIDERAGOES GERAIS

Conforme descrito na Secao 3.2, as Equacoes 3.6 e 3.10 possibilitam
a simulacdo da atitude do satélite; por outro lado, as Equagces 3.21 possi
bilitam a simulacao dos dados de observacao dos sensores. Para os testes
dolestimador e do contfolador tanto a atitude como os dados de observacao

simulados sao considerados ''verdadeiros".

Esta secao apresenta os modelos matematicos adotados para o filtro
e controlador, que constituem uma versao simplificada obtida a partir das

Equacoes 3.6 e 3.10.

Estas simplificacoes, exclusao dos torques passivos modelados e in
clusio da técnica de Compensagdo do Modelo Dinamico - CMD, sao realisticas
e necessarias. De fato, ao se admitir o desconhecimento destes torques ob
tém-se uma representacdo bastante aproximada das condicoes que ocorrerao
com o satélite em orbita, Nesta ocasido, além de se desconhecer em tempo
real os valores de alguns torques (caso do torque devido a atmosfera, pof
exemplo), algumas modelagens nao serao suficientemente precisas. Existe a
necessidade de se efetuar com relativa precisao a previsao da evolucao do
sistema, de forma que a acao do controle seja melhor fundamentada. A inclu
sao da técnica CMD, portanto, vai suprir o suposto desconhecimento dos tor

ques excluidos, validando o processo do controlador estocastico.
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3.4.2 - EQUACOES DO MODELO

Com as modificacdes citadas na secao anterior, resultam as seguin

tes equacoes matematicas para o filtro e controlador:

éﬁ = Xlwxwy4-X2w;4-X3w; + quywz + Xsww o+ Xew; +
+ X70, + XgU, - XoU, + €+ wi(t) ,
Gy = Ylwxwy + Yzw; + st; + kaywz + Yow W * st; +
+ Y7Uy + YaUx - YgUZ + Ey + wa () ,
ﬁz = lexwy + Zzw; + Zawi + qu&wz + ZswW W + st; +
+ Z-,Uy + ZBUx - ZgUz +E 4 wy(t) ,
Q = w,q2 -~ qu3 + W dy | . (3.22)
G2 = ~v, Q1 + LACEILAA U

qs = qu1 - wqu + wzqq A

qy = -WXQ1 - qu2 - qu3 ’
€ = -be_ + wy ()

¢ = -be + ws(t

y y st )

g = —bEz + Wg(t) .

3.5 - OBJETIVOS DO CONTROLE

Conforme mencionado na Secao 1.2, este trabalho visa determinar a
lei de controle possivel de ser aplicada no SCA da Segunda Missdo  Satéli
te. A lei de controle a ser implementada é do -tipo desenvolvida na Secao 2.8.
Nesta secao, com base nos requisitos da missdo, serdo desenvolvidas as equa

coes que constituirao a Relacao 2.85; Y[X(t)] = 0.

P

e e

e
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3.5.1 — SEGUNDA MISSAO SATELITE

A missio é do tipo de sensoriamento de recursos naturais. A camara
de observacao da Terra instalada no satelite detecta, ao longo do traco da
orbita, o espectro solar refletido pela Terra em varias bandas de frequen
cia e oretransmite, através de modulacio apropriada, para uma Estacao - de

Recepgao. Este procedimento € ilustrado na Figura 3.6.

CUIABA

Fig. 3.6 - Missao sensoriamento remoto: retransmissido do espectro solar re
fletido em direcao a Estacao de Recepgao no solo.
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A camara considerada neste trabalho € uma camara mutiespectral de
pequeno peso e alta resolucao que utiliza "barrinhas" de detectores tipo
CCD ("charge-Coupled-Devices'") com até 2048 elementos. Em tal sistema, as
partes moveis sao dispensaveis, a varredura transversal a direcao do deslo
camento ¢ feita eletronicamente. O principio de funcionamento € mostrado
de forma esquemafica nas Figuras 3.7 e 3.8, onde os movimentos de rotagdo
em torno dos eixos x, y e z sido denominados, respectivamente, de rolamento,

arfagem e guinada.

Eletronica de
baixo sinal CALIBRACAO

! Espelho de
Y\ —i Aponta
g pontagem

|

Caixa de 3
Deteccao

]
; Mecanismo de

Apontagem

| N S

Fig. 3.7 - Principio do instrumento.
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z (guinada)

b
/Xl/iw'

X :
\\\y (arfagen)

(rolamento)

Vo mSs L.

Fig. 3.8 - Esquema de operacao da camara de observagao.
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A concepcao do instrumento repousa sobre o principio  "Push-Broom"
(Figura 3.9), onde a imagem das linhas perpendiculares ao traco ¢ obtida

sem mecanismos, gragas a utilizacao de "barrinhas" CCD.

BARRINHA DE 1728 ELEMENTOS

OPTICA

\ |

DESLOCAMENTO DO SATELITE

CAMP(O- NO o
- / \ ‘
/// |
ANALISE LINHA POR LINEA DE
AS
, &

\PA ISAGEM

S,

Fig. 3.9 - Ilustracao da técnica de varredura
tipo "Push-Broom'.

T —
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Considere-se a Figura 3.8, onde s3o apresentados o Sistema orbital"
g
Gx'y'z', a camara embarcada no satélite e o Sistema Movel, Gxyz, escolhi

do.

Os requisitos para o SCA sao que, para esta configuragao, o estado
controlado seja tal que em relacao ao Sistema "orbital" o Sistema Movel sa

tisfaca as seguintes especificacoes: .

- especificacbes em deslocamento angular (Figura 3.10):

-0,5% £ 6, (rolamento) = 0,5° ,
-0,5° < 0, (arfagem) < 0,5° ,
-0,5° s 83 (guinada) < 0,5°;

- especificacdes em velocidade angular:

A

-0,0065 graus/s 61 (rolamento) < 0,0065 graus/s,
-0,0065 graus/s < 82 (arfagem) < 0,0065 graus/s,

-0,01 graus/s £ 6; (guinada) S 0,01 graus/s.

Fig. 3.10 - Deslocamentos angulares.
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3.5.2 — DESENVOLVIMENTO DA RELAGXO Y (X)

Para o desenvolvimento das Equacoes da Relacao 2.85, observe-se que

> >
os versores i, j e k do Sistema Movel pode, atraves da Relacao 3.13, . ser

escritos, no Sistema GXiYiZi’ como:

> > > . >

i = Q11T + Q127 + Q13K ,

;r - > >

J = Q211 + Q22 + Q23K (3.23)
> > - > - >

k = Q311 + Q323 + Q3K .

Por outro lado, o versor Q do Sistema "orbital" pode, através da Re

lacao 3.15, ser escrito, no Sistema GX. Y Z. i como:

5 Rlzl + RysJ + RsoK . (3.24)

->
Finalmente o versor centro da Terra-satélite (ST) é dado, no Siste

i’
i X Y z
.6 FT.-C3.-C%, (3.25)
Ist|  IsT|  [sTl |
onde:
_ 2, v2 2
|sT| = ¥ xG + Yo + 20 - | (3.26)

As esPec1f1cagoes em deslocamentos angulares sao satlsfeltas se hou
ver colinearidade entre os pares de versores (ST e k) e (1 3 Q) Convém no

tar que a relacao de collnearldade entre dois vetores f1 e f2 € obtida

pondo que o produto escalar seja unitario.

Portanto:

-+ -> '
- para haver colinearidade entre ST e k, usando as Equacoes 3.23 e

3.25, deve-se ter:

im

A AN . SR .. BN ..

—
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X Y 2
—— Q31 + — Q32 + Q33 =13 (3.27)
|st| |sT| |st|
> >
- para haver colinearidade entre i e Q, usando as Equagoes 3.23 e
3.24, deve-se ter:
R;2Q11 + R22Q12 + R32Q1s = 1 . (3.28)
As relacoes Y3 (X) e Py (X) sao definidas como:
XG ) YG Z
P3(X) = Q31 + Q32 + Q33 -1 =0, (3.29)
|st] st 57|
Pu(X) = Ry2Qu1 + R22Quz + RazQus = 1 =0 . (3.30)

Relembrando que o objetivo € determinar uma estimativa ﬁk’ para o
. c - c .

valor de controle no instante t U i.e. = + t d
n w Uk ( » U = U pk+1), a partir das

observacoes,

c
0k+1 = ¢k+1 Uk * pk+1 ’

outras quatro relagoes realcando as eSpecificaQSes em deslocamento sao es
tabelecidas com a finalidade de garantir a observabilidade do sistema aci

ma. Assim, desde que a ortogonalidade entre dois vetores implica emque seu
-»>

produto escalar seja nulo, o produto escalar do versor ST com 0s versores

> -

i e j resulta na definicdo das relagoes Y1(X) e Yo (X):

X Y oz ,
P1(X) = - Q11 + “—§='Q12 e Qi3 » : (3.31)
- [sT| [st] |st|
. X Y, z
P2(X) = Qz1 + Q22 + Q23 - (3.32)
|sT] |sT| |sT|

-

De maneira analoga, o produto escalar do versor Q com os  versores
> ->
j e k resulta na definigcdo das relacdes Ys(X) e Ys(X):
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Ps(X) = Ri12Q21 + R22Q22 + R32Q23 » (3.33)

Pe (X)

R12Q31 + R22Q32 + R32Q33

Os co-senos diretores dos angulos Y1 e Y2, mostradosna Figura 3.10,

sao expressos, respectivamente, pelas equagoes:

g1(X) =¥ (X) + 1,
(3.35)

g2(X) = Uy (X) + 1

As Equacoes 3.31 e 3.32 representanm, respectivamente, os co-senos
diretores dos angulos Y3 (formado entre os eixos x e z') e vy (formado en

tre os eixos y e z').

As Equacgoes 3.33 e 3,34 representam, respectivamente, os co-senos
diretores dos angulos Ys (formado entre os eixos x' e y) e Ye¢ (formado en

tre os eixos x' e z).

0 angulo ys pode ser calculado pela relagao:
ve = 90° - 6, . ' (3.36)

Para pequenos deslocamentos, os angulos Y3, Yu € Ys podem ser calcu

lados pelas relacoes:

ys = 90° + 6, ,
Yy = 90° + 6, , : (3.37)
Y5=900—63.

Verifica-se, também, pelo exame da Figura 3.10 que:

61’ 62 H

v

Y1
(3.38)

[\

Y2 02, 03 .

e e

——dmul. NSNS
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Portanto, para que as especificagcbes em deslocamentos sejam atendi

das € necessario que se satisfacam as seguintes relacoes:

°© <y £0.5°,

!
o
(%,]
A

IA

0.5° ,

[ 72
IA

Y2

o]
90.5° ,

A
A

Y3

(3.39)

90.5° ,

(o]
O
wn
IA
A

Yu

90.5° ,

172
A

Ys

(o]

A
A

Ys 90.5

Se o filtro avaliou consistentemente a precisao de sua estimativa,
ou seja, funciounou corretamente, sem divergencia, entao, para atender as
especificacoes em deslocamentos € suficiente que se satisfacam as seguin

tes relacoes:

o

0.5 £ ¥y, ¢ G'Y]_ £ 0.5 ’
-0.5° ¥, + 6y2 £0.5°,
89.5° € ¥, + 6ys = 90° + 8, * 86, < 90.5° ,
(3.40)
89.5° < ¥, + 8y, = 90° + 6, t 86, < 90.5° ,

I+
4
A

89.5° < vs + Sys = 90° - 85 *+ 80, £ 90.5° ,

EA

A

90° - 8, * 80, £ 90.5° ,

1+

oo
O
.
wn
A
<
o
I+

Sve

onde ?i e éj sao as estimativas de v,

;@ ej; e Gyi e GGj sao as respectivas

precisoes nas estimativas.

Para atender as especificagbes em velocidade, define-se as relacoes

Y7 (X), Ve (X) e Pg(X) como:
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V7 (X) = w_ (rolamento) ,
Ve (X) = w, (guinada) , (3.41)
Po(X) = w & (arfagem)
9 = =T ’
A

- . - - - - - ~ e
onde VS é a velocidade instantanea.do satelite ma direcao Q.

Para que as especificagaes em velocidade sejam atendidas € necessa

rio que se satisfacam as seguintes relacoes:

-0.0065 graus/s £ v < 0.0065 graus/s ,

0.01 graus/s < w, £ 0.01 graus/s , (3.42)
VS '
-0.0065 graus/s € w_ - —=2— £ 0.0065 graus/s .
7 " et |

Se o filtro avaliou consistentemente a precisdo de sua estimativa,
entio, para satisfazer as especificacoes em velocidade e suficiente que se

satisfacam as seguintes relacoes:

A

-0.0065 graus/s £ GX + dwx 0.0065 graus/s ,

-0.01 graus/s < Gz + Gwz < 0.01 graus/s , (3.43)
- Vs

-0.0065 graus/s < w_ * 8w_- —— £ 0.0065 graus/s ,
y y [STI

onde Ga € a estimativa de w, e 6wa a precisao desta estimativa.

Portanto, as Relagdes- 2.85 sdo representadas pelo sistema:

VI = 10, ¥200, b, Y&, ¥s&, ¥,

V7(X), Ve ), Pa()IT . | (3.44)

AN e M A R

——
Al b

IO AN
P

o




- 65 -

3.6 - ESQUEMA DE IMPLEMENTACAO

No Capitulo 2 foram desenvolvidos os procedimentos de estimacio de
estados (Secao 2.5), da técnica de Compensacdo do Modelo Dinamico - CMD
(Segao 2.6), da técnica do ruido adaptativo (Secio 2.7) e de determinacio
da lei de controle (Secao 2.8). Foram apresentadas, neste capitulo, as mo
delagens do satelite (Equacdes 3.6 e 3.10), do gerador de observacoes (Equa

coes 3.21) e para o filtro e controlador (Equacdes 3.22).

Sera apresentada, nesta secao, a esquematizacio do controlador esto
castico na forma em que foi implementado no computador para a realizacao

dos testes.

A macro-esquematizacao do controlador estocasitco, cuja.listagem do
programa € apresentada no Apendice A, pode ser apresentada na forma da Fi

gura 3.11.

SIMULAGAO DA X GERAGAO DAS
+ ATITUDE "VERDADEIRA" OBSERVACOES =
EQUAGOES 3.6 E 3.10 EQUACOES 3.21
_ e v
U s ESTIMADOR «
CONTROLADOR 5 P,Q DE
ESTADOS i
4 I
| ;
: '
{
| .
| |
: MODELO DO FILTRO |
L—___]l ECONTROLADOR |[_____ 2
EQUAGOES 3.22

Fig., 3.11 -~ Macro-esquematizacao do controlador estocastico.
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Dados ¢[tk,t

Integrar de X = FX,0)
t, 2 tk+1 ¢ = £¢
Oty ,ys ]
X(t LRTAR
L |
RUIDO
ADAPTATIVO
Q(e, ) R
MATRIZ DE COVARIANCIA DO

P(

e/t = O,

T
+ F(tk) Q(t() T (tk)

, tk] P(tk/t ) ¢ [t

ERRO NO ESTA-

k1’ k] DO PROPAGADA

FILTRO SEQUENCIAL DE KALMAN,
PROCESSAMENTO DAS” MEDIDAS;
EQUACOES 2.50, 2.51 e 2.52

/t
p(t, [/t

k+1

p(t, /t))

k

Ty
/

X(tk+1

k+1

Q(tk)

)

k+:

k+1)

_Fig. 3.12 - Diagrama de blocos do estimador de estados.

SRR
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X(tk/tk)
P(tk/tk)
Q(tk—l)

DADO ¢c[tk’tk] 1

)'(*

TF(X*,U%)
INTEGRAR DE

6 2 by | 4 - 2F |
L LA % =30 |x*,ux %

CALCULO DE w[x*(tk+1)] e w{éﬂ 3
EQUAGOES 3.44 e 2.103

i
CALCULO DE Y[tk+1,tk
~ EQUAGAO 2.95

15

L
CALCULO DE ¥, _ €0, ;

EQUACOES 2.106 e 2.105

3
CALCULO DE Bk+1E’Nk+1;

EQUAGOES 2.117 e 2.118

DETERMINACAO DE CONTROLE

B T -1 -1, T -1
Uy = [wk+1 Nk+1 l‘pk+1] l‘bk+1 a

Y

Fig. 3.13 - Diagrama de blocos do controlador.

k+1 k+3
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Na Figura 3.11, P é a matriz de covariancia do erro no estado e Q €

a matriz de covariancia do ruido calculada pelo procedimento descrito na

Secao 2.7. Os valores de P e Q sio utilizados para o calculo de Bk+1 (Equa
cao 2.17).
Para maior esclarecimento do esquema implementado apresenta-se  0S

diagramas de blocos do "Estimador de.Estados" e do "Controlador".

A Figura 3.12 apresenta o diagrama de blocos, utilizado num interva

1o de tempo genérico, para o programa de estimacao de atitude.

A Figura 3.13 apresenta o diagrama de blocos, utilizado num interva

lo de tempo genérico, para o programa de determinacao do controle.

v
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. CAPITULO 4

TESTES E ANALISES DOS PROCEDIMENTOS

No Capitulo 3 foram desenvolvidos procedimentos de estimacao e con
trole com a finalidade de projetar um Sistema de Controle de Atitude que
satisfaca os objetivos estabelecidos pela Segunda Missio Satélite da Mis

sao Espacial Completa Brasileira.

Neste capitulo serao realizados testes convenientemente - seleciona
dos para avaliar o desempenho dos procedimentos propostos, tanto de contro

le como de estimacgao.

A analise dos resultados dos testes efetuados mostra a eficacia do

prqocedimento no antendimento dos objetivos estabelecidos. Assim, mostra-se
que:
- o procedimento € capaz de realizar as funcoes descritas na  Secao

1.1, isto e: '

a) Aquisicao e Reaquisicao de Atitude, que deve permitir ao SCA, par
tindo-se de uma atitude qualquer, conduzir o satélite as vizinhan
cas das condicoes que possibilitam o acionamento da funcao de
Apontagem Fina;

b) Apontagem Fina, que deve permitir ao SCA estabilizar o satélite

em relacao a referencia com as precisoces especificadas;

¢) Sobrevivencia, que deve permitir ao SCA dotar o satelite de con
figuracdes adequadas a sua manutengdo: apontagem de painéis para
o Sol, orientacdo do satélite em relacao ao Sol de modo a manter

as condicoes termicas adequadas, etc.

- o procedimento satisfaz as especificagoes em deslocamento e veloci
dade descritas na Secio 3.5, ou seja, reportando-se a Figura 3.10,

as especificagoes:

0,5° ,

A

-0,5° £ 0,

0,5° ,

A

-0,5° < 0>

o

° 0,5° ,

A
A

-0,5° < 03

- 69 -
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[7AY

-0,0065 graus/s £ 61 £ 0,0065 graus/s ,

< 0,0065 graus/s ,

A
D
N
Il

-0,0065 graus/s
-0,1 graus/s §4é3 <€ 0,01 graus/s ,
sao satisfeitas.

4.1 — ESPECIFICACAO DOS TESTES

Nos testes realizados, para ilustrar o procedimento formulado, foi
simulada, estimada e controlada a atitude do satélite TD-1A, . cuja vista
"erontal" é mostrada na Figura 4.1. Escolheu-se o satelite TD-1A pela seme

lhanca que com ele devera ter o segundo satélite brasileiro.

X1

Fig. 4.1 - Vista "frontal" do satélite TD-1A.




— & CC = B2 & G

O TD-1A ¢ um satélite que necessita da estabilizacao em tres eixos
~ Lopes de Oliveira e Souza (2). O sub-sistema de controle de atitude man
tem um eixo apontado para o Sol com uma precisdo igual ou melhor que um mi
nuto de arco. Este sub-sistema garante que, durante é realizacao de uma re
volucio ao longo de sua 6rbita em torno da Terra, o satélite efetue um gi

ro de 360° em torno de seu eixo apontado para o Sol. Esta configuracao e

ilustrada na Figura 4.2.

terminador

Movimento para 23 .50 Equador
]

cimae para bai
xo do vetor so
lar durante o
ano.

-X

vet : )
. inverno _ S

solar

Fig. 4.2 - Configuracao orbital do TD-1A.

As caracteristicas principais do satélite sao dadas a seguir - Tilg

ner. (50):
- Objetivo: exploracao cientifica;

- Orbita : heliossincrona;
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- Elementos keplerianos da orbita correspondentes a data de 16/05/82,

Oh e Omin:

a (semi-eixo maior da elipse)

e (excentricidade)

i (inclinacao)

? (ascensao reta do nodo ascendente
w (argumento do perigeu)

M (anomalia media)

6910 km,
0,0027,
97,6°,
317,99,
90,6°,
15,3°,

onde os elementos (i, e w) estao ilustrados na Figura 4,3.

=g
2 R

1 ' Nodos
‘Equinécio
Vernal

Posicao do

Linha dos

Satelite

Fig. 4.3 - Elementos keplerianos.

sendo:

> -l e
h - o momento angular do satelite,

Vo - a anomalia verdadeira;
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- Momentos principais de imércia:

Iy, =225 kg.m> ,
Iy, = 207 kg.m” ,
I, = 121 kg.m® .

Considere-se o sistema Gxix.x3 (Figuras 4.1 e 4.2), sistema de coor
denadas ortogonais dextrogiro com a origem no centro de massa, G, do saté
lite. O sentido positivo do eixo x; esta idealmente apontado na direcao do
Sol e o sentido positivo do eixo x3 esta na direcdo da Terra. Entao o ter
ceiro eixo do sistema x,, é paralelo as bordas dos painéis e com a orienta
cdo representada nas Figuras 4.1 e 4.2. O satélite se desloca na direcao

de ~X2.
A orbita escolhida para os testes € aquela definida pelos elementos

keplerianos mencionados anteriormente.

Na simulacao da atitude ''verdadeira' e geracao das observacoes fo
g hed

ram estabelecidas as seguintes condigoes: - .

- Sao levadas em consideracao os modelos matematicos dos torques pro
venientes das influencias da atmsofera, da radiacao solar. direta e

do gradiente de gravidade ~ Carrara (44);

— Para os sensores solar e de horizonte infravermelho admitiu-se des

vios-padrao de 0,1° - Wertz (1);

- Para a faixa de velocidade que os girometros sao utilizados admitiu

-se desvio-padrao de 0,855°/hr - Todmam et alii (48).

Na realizacao dos testes com o procedimento de estimacao e controle

foram estabelecidas as seguintes hipoteses:

As observacoes sao disponiveis a cada 4 segundos;

0 controle comeca a atuar apos decorridos 12 segundos de estimacao;

Nos 200 segundos iniciais dos testes o estimador usa as observacgoes

dos sensores solar e de horizonte infravermelho;

Verificado, atraves de testes, que a precisao alcancada nas estima
tivas, utilizando-se apenas sensores solar e de horizonte infraver

melho, sao insuficientes para satisfazer as especificacoes menciona
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das anteriormente, apos decorridos 200 segundos de processamento usam-se,
também, as observacoes de girometros para medida de velocidades angulares,
com precisao bastante acurada (0,855°/hr). 0 fato de se aguardar um inter
valo inicial para a utilizacao de girometros se prende a necessidade de sa
tisfacao da hipotese de que os termos de ordem superior a um, na lineariza
cdo das observacoes, sejam inferiores (em ordem de grandeza) a dispersao

dos ruidos de observacao.

Na realizacdo dos testes foi utilizado um computador B6800, consg
mindo em média 500 segundos de CPU para 1000 segundos de simulacao. Isto

permite, portanto, que o procedimentos seja aplicado em tempo real.

4.2 — PARAMETROS PARA ANALISE DOS RESULTADOS

Para a analise dos resultados definem-se os erros:

{ P x|
DW A X. - X, . ' 4.1
Slgs T “-
1
% -
DELW, A{ P. . , i=1,2,3, (4.2)
1= 1,1 j
3 1
DELVW A { Y DELW. : , (4.3)
U e i) '

o>
e,
oI
~
tad]
=4
|
>
(S
v
nN
——
L]

DQ A (4.4)
i=4
7 Y2
DELQA_{ Y P, } . (.45)
= . i,i
5 1=4
onde:
DW - indica o erro real na -estimativa da velocidade angular;

DELW, - indica a precisio na estimativa .da componente da velocidade

angular;

ATRTIND.
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DELW - indica a precisdo na estimativa da velocidade angular;

DQ - indica o erro real na estimativa do quaternion de atitude;
DELQ - indica a precisao na estimativa do quaternion de atitude;
ii - é a componente do vetor de estado.estimado, i; e

X - é a componente do vetor -de estado 'verdadeiro" simulado, X.

Definem-se, ainda, os residuos normalizados:

- residuos normalizados das observagoes 'angulares",

18 -~
RP A [_ ) (Y, - Y.)]/OS ; (4.6)
6 i=1 ) .

- residuo normalizado das observacoes de 'velocidade",

g .
Rv_A_[l Yooy, —Y.)]/O , 4.7)
= ) 1 1 G
3 1=7
onde:
Y, - é o valor da observacao;
?i - é o valor da observacao estimada;
oy - é o valor do desvio-padrao das observacoes "angulares'; e
Og ~ é o valor do desvio-padriao das observacdes de '"velocidade'.

Desta forma, os residuos normalizados 530 expressos em termos dos
desvios-padroes, permitindo uma avaliacao mais imediata do processo de es
timacdo. E desejavel que RP e RV se situem na faixa de *3, isto €, que os

residuos nao excedam trés desvios-padroes.

Com o intuito de se apresentar uma medida de precisao da estimativa

da atitude em cada eixo, define-se o desvio angular,

A6 A {86,, 862, 663} , (4.8)

- que é a rotacdo que leva o satélite da atitude estimada para a real. Assim

801, 66, e 803, admitidos pequenos, sao angulos de rotacao ao redor dos ei
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x0s X, y € z do satélite, respectivamente, que apresentam os desvios da ati
tude em cada eixo. As propriedades estatisticas de AB sao dadas por - Shus
ter (51):

E{AB} = 03,1 (4.9)
T
E{ABAD"} = Pee ’ (4.10)
Pee 03,1 .
~T -
= 4q" P 4.1
TP ( )
01,3 0
onde:
03,;, — € o vetor coluna identicamente nulo;
01,3 — € o vetor linha identicamente nulo;
qu -~ € a matriz de covariancia do quaternion de atitude; e
q - é dado por,
3
qu —q3 dq2 qa
et qs3 qs  -d1 92 | (4.12)

-q2 q1 qy qs
e} -q2 —q3 qy

Pode-se, agora, definir a precisdo na estimativa dos angulosy; (for
mado entre os eixos z e z') e Y2 (formado entre os eixos x e x'), mostra

dos na Figura 3.10, como:

8y1 cos;l[cos(Gﬁl) cos(862)] , (4.13)

Syz cos_l[cos(éez) cos(663)] . (4.14)

e NN el

ST e ORI, i IR i G v TR . e AT




U G SR GR Gh GRS G G G

- 77 -

4.3 - PRIMEIRO TESTE

A finalidade deste teste é mostrar:a capacidade da solugao formula
da de realizar as funcoes a) e b) mencionadas anteriormente. Sao apresenta
das inicialmente as condicoes em que foi realizado este teste e depois os

resultados obtidos.

4,3.1 - CONDICOES PARA O PRIMEIRO TESTE

Para a aplicacdo do teste considerou-se um periodo de 3000 segundos
de simulacao de atitude, correspondendo ao periodo de 16/05/72, Ohr, O min.

e 0 segundos até 16/05/72, Oh, 50 min. e 00 segundos.

Reportando-se as Figuras 3.8 e 3.10, observa-se que dependendo da
escolha do Sistema Movel, Gxyz, a atitude adotada pelo satélite, quando
atendendo as especificacoes de deslocamento, sera semelhante a  configura

cao apresentada na Figura 4.2.

Desta maneira, para que a atitude adotada pelo satélite, quando con
trolado pelo procedimento proposto, seja semelhante a sua configuracao nor
mal apresentada na Figura 4.2, escolheu-se o sistema Gxyz de maneira que o

eixo x coincide com -x2, o eixo y coincide com -x; e o eixo z coincide com

-X3.
0 valor "werdadeiro" do vetor de estado no instante inicial & +dado
por:
> - <> . -+
% = 0,031 + 0,04 + 0,03k , 4.15)
q = (0,024; 0,062; -0,935; -0,34841)" , (4.16)

onde as componentes de Q(wx, vy e wz) sao dadas em rd/s.

A matriz diagonal, B, que proporciona a correlacao ao longo do tem

po para a aproximacdo das aceleracdes nao-modeladas (Equacao 2.54),

e(t) = -Be(t) + w(t) ,
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. - -~ - [ - - ” . - - -
assim como a matriz de covariancia inicial do ruido dimamico foram ajusta

das por um processo de busca exaustiva. Os valores adotados foram:

by ;= (180s)™ ! , i=1,2,3,

s .

P, ;= 1.E-18 . i=1,2,3, (4.17)
]

S . ’

P] ;= 1.E - 16 , i=4,56.

0 valor inicial da estimativa do vetor de estado foi gerado pelo pro

cedimento descrito a seguir.

Oara a velocidade e aceleracoes nao-modeladas adotou-se os valores:

@y G0 @) = (0, 0, 0), | (4.18)
(,e,¢c)=1(,0,0). , (4.19)
x’ Ty’ =z

Testes realizados com outros valores mostram que nao ha grande in

fluencia em sua escolha.

A estimativa do valor inicial do quaternion fol feita em duas eta

pas.
Inicialmente, através do valor do quaternion dado pelaRelacao 4.16,

obtém-~se os valores '"verdadeiros" dos angulos de Euler,

(o}

(01, 0z, @3) = (317,9% 7,6% 181%) , (4.20)

mostrados na Figura 4.4, que relacionam o Sistema Inercial ao Sistema Mo

vel, e a seguir gera-se a estimativa destes angulos pelo procedimento:
-— = . i *
O, =a; (RD* o , (4.21)

onde 0 é o desvio-padrao admitido em posicio e RU & uma variavel aleato

ria que assume valores *1 com igual probabilidade.
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Fig. 4.4 - Sistema Inercial, Sistema Movel.

Admitindo-se para Ua o valor de 10 graus e efetuando o. lancamento

da moeda, obteve-se os seguintes valores, utilizados neste teste,
@1, Ez, §_3) = (307,90; 17,60; 171%) . - (4.22)

Finalmente, conhecida a estimativa de.gi, obtem-se a estimativa do

quaternion a partir das seguintes relagoes - Wertz (1):

q; = sen(§2/2):cos[qzl-aa)IZ] =z 0,0562 ,
g> = sen(@,/2) sen[(a; -Q3)/2] = 0,1423 ,
(4.23)
qs = cos(@»/2) sen[(d, +33)/2] = 0,851 ,
aq = cos(82/2) cos[(a, +83)/2] = -0,500 .

Sintetizando, 0 valor "verdadeiro" do vetor de estadono instante ini

cial e dado por:
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X (ty) = (0,03; 0,04; 0,03; 0,024; 0,062; -0,935; -0,34841)T; (4.24)
o valor inicial da estimativa do vetor de estado estendido e dado por:
3T(ts) = (03 03 03 0,0562; 0,1423; -0,851; 0,5; 03 03 0)°; (4.25)

e a matriz de covariancia inicial do vetor de estado estendido € dada por:

Pi’i(to) = 3(X; - xi)2 , 1=1,2,3,...,7;

P. .(ty) = 4.E-12 , i=28,9,10 ; (4.26)
1,1 .

P. .(tg) =0, i=zj.
i,] 0 J

Testes realizados com outros valores de P, , mostram que nao ha gran

2
de influencia. Os valores de o, i=1,2,3, ...,9, utilizados no calculo
de N 1 (Equacao 2.119), que destinam-se a ajustar o peso de cada componen

te da Recaao 2.85:
¢(X) =0 ’

foram determinados atraves da analise destas relacoes e de testes. Adotan
do-se valores iguais, para todos os o, verificou-se que os resultados eram

insatisfatorios.

Analizando-se as relacbes a serem satisfeitas, verifica-se que € mui
to mais razoavel dar-se peso superior as 6 (seis) primeiras relacoes, pro
curando-se satisfazer, inicialmente, as especificagoes em deslocamento e a
seguir em velocidade. Seguindo-se este raciocinio e procurando-se satisfi
zer, primeiramente a colinearidade entre ST e E, em segundo a colinearida
de entre ; e 6 e finalmente as especificacoes em velocidade, os resultados

obtidos com os valores adotados:

@y = 0,25 3 ap = 0,25 ; o3 = 0,25 ;
0y = 0,50 ; os = 0,50 ; ag = 0,50 ;
Q7 = 1,00 ; g = 1,00 ; aqag = 1,00 ;
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mostraram-se satisfatorios.

4.3.2 - RESULTADOS DO "ESTIMADOR'"

As Figuras 4.5, 4.6, 4.7 e 4.8 sao apresentadas com a finalidade de
se avaliar o desempenho do filtro. A analise destas figuras mostra que o
filtro avaliou corretamente a precisao de sua estimativa, ou seja, funcio
nou corretamente, sem divergencia, e alem disto os resultados s3o bons, de

acordo com O, e O .
S G

Os graficos das Figuras 4.5a e 4.5b, cujos valores sao limitados su
periormente pelo valor 6, apresentam o comportamento dos residuos normali
zados RP e RV. A analise destas figuras mostra que os residuos s3o n2o ten

denciosos (média nula).

Deve-se ressaltar que, em vista das observacoes dos girometros so
serem processadas apos decorridos 200 segundos de simulagao, o grafico da

Figura 4.5b nao tem significado para os 200 segundos iniciais de simulacao.

A Figura 4.6a, onde sao apresetnados os graficos de DW (erro real
na estimativa da velocidade angular) e DELW (precisao na estimativa da ve
locidade angular), e a Figura 4.6b, onde sao apresentados os graficos de
DQ (erro real na estimativa do quaternion) e DELQ (precisao na estimativa
do quaternion), atestam a convergéncia em velocidade e posicao, obtendo-se
erros finais de cerca de 5.10 " graus/s em velocidade de 107%% para o qua
ternion. A andlise destas figuras mostra a coeréncia estatistica das esti
mativas, pois o erro estimado, fornecido pela matriz de covariancia do er
ro no estado, esta de acordo com os erros reais cometidos. Verifica-se, tam
bem, que os erros finais na estimativa da velocidade, 5x 107" graus/s, e
da mesma ordem de grandeza do desvio-padrio das observagdes dos girometros,

-2,3:{10_“ graus/s.

A Figura 4.7 apresenta os erros nas estimativas das componentes da
velocidade angular, Q. Verifica-se que os resultados sao bomns, de acordo
com 0, ou seja, os erros, 2};10““ graus/s na estimativa das componeﬂtes,
quando as observacoes dos girometros sao processadas, sao da mesma ordem
do desvio-padrao dos gircemtros, 2,3::10—u graus/s, Observa-se, também, que

os erros nas estimativas das componentes tem o mesmo comportamento.
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ordem de grandeza do desvio-padrao dos sensores solar e de horizonte infra

vermelho, 0,10.

Observe-se que emboras as curvas sejam ligeiramente diferentes, os
valores das componentes do desvio angular sao da mesma ordem de grandeza.
Uma das possiveis causas desta ligeira diferenca € que, para cada eixo, as
observacoes dos sensores solar e de horizonte infravermelho tem niveis e

precisao diferentes de informacao.

‘4.3.3 - RESULTADOS DO '"CONTROLADOR'"

As Figuras 4.9 a 4.14 sao apresentadas com a finalidade de se ava
liar o desempenho do "controlador" em relacao as especificacbes em desloca
mento. A analise destas figuras mostra que a solugao formulada e capaz de
realizar as funcOes a) e b) descritas anteriormente, com respeito as espe

cificacoes em deslocamento angular.

Para a representacao de cada angulo serao usadas duas figuras. Na
primeira, de indice a, sera mostrado o valor real do angulo determinado pe
lo procedimento proposto. Na outra figura, de indice b, serao estabeleci
dos limites para os valores das curvas, de modo a possibilitar uma melhor

visualizacao dos valores em regime permanente.

Para os angulos Y1 e Y2, que s3o calculados em valor absoluto, € es

tabelecido como limite superior 1 grau.

Para os angulos Y3, Ys, Ys e Y¢ sao estabelecidos como limites infe

. . . o o
rior e superior, respectivamente, os valores de 89 e 91 .
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Em cada figura sdo tracadas trés curvas, correspondendo aos valores Ml
de:

'Yi"?i*'aYle?i—GYi:

onde:

-y sio os angulos calculados com a substituicao do vetor de estado
"yerdadeiro" simulado,.com a aplicacao do vetor de controle U, nas
seguintes equacoes (deduzidas a partir das Equacgoes 3.31, 3.32, 3.33
3.34 e 3.35):

-1
Y1 = cos [g1(X)] ,

Y2 = cos [g2(X)] ,

Ys = cos [ (X)] ,
(4.27)

Yo = cos T[Y2(0)] ,

e

Ys = cos [P3(X)] ,

Yo = cos [Pu ()] ;

- ?i siao os valores estimados dos angulos ;o obtidos com a substitui

cio do vetor de estado estimado nas Equagoes 4.27;

= GY é a precisao na estimativa de Y , sendo que 8yi e &Yz sao calcu
lados pelas Equacoes 4.13 e 4.14 e 6Y3, 8yy, Oys e 8Ye, pela anali

se das Equacoes 3.36, 3.37 e 3.40 sao calculados pelas relacoes:

8ys = 602 ,
{
§ys = 661,
(4.28)
8ys = 603 ,

GYG = 662 .
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Observando-se as figuras verifica-se, facilmente, que as tres cur
vas pouco diferem, confirmando que as estimativas do vetor de estado sao

boas.

0 simbolo * incluido nas figuras indica o valor de Y; mo instante

inicial da simulacao.

Analisando-se a Figura 4.9, onde estao tracadas as curvas de Y3,
¥s + 6Y3 e Y3 — 8y;, verifica-se, facilmente, que as condicoes expressas

pelas Relacoes 3.39 e 3.40:

89.5% < y; £ 90.5° ,
89.5° < 75 + 8ys = 90° + B, * 80, € 90.5°

siao amplamente satisfeitas alcancando-se para 0 desvio angular inferior a

o .
0,1 em regime permanente.

Analisando as Figuras 4.10, 4.11, 4.12, 4.13 e 4.14 verifica-se, fa

cilmente, que as demais condicOes expressas pelas Relacoes 3.39 e 3.40:

-0,5° < y; £ 0,5°, )

0,5° ,

A
[ 74N

Y2

IA
IA

Yu 90,5" -,

IA
A

Ys 90:5 s

A
<
o

A

90,5° ,

!
[e]
-
w
A
2
[
I+

(SYI < 0,5 >

A
o
(%]

GYz

A
-
[ M

I+

90,5° ,

[
(X
A\ J
v
[17aN
<
+
I+
|7a

Syy

(o]

90,5° ,

A

8ys

1A

=2

(9,
+

< Y6 * 8yg S 90,5° ,

sao amplamente satisfeitas,

A analise das Figuras 4.9, 4.10, 4.11, 4.12, 4.13 e 4.14 mostra que

as especificacoes em deslocamento sao atendidas.
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As Figuras 4.15 a 4.17 sao apresentadas com a finalidade de se ava
liar o desempenho do "controlador" em relacao as especificacoes em veloci

dade. A analise destas figuras mostra que a solucdo formulada &€ capaz de

realizar as funcoes a) e b) descritas anteriormente, com respeito as espe -

cificacoes em velocidade.

Para apresentacio dos resultados de velocidade foi utilizado o mes
mo procedimento empregado com as variaveis que representam deslocamento.
Assim, sio utilizadas duas figuras,.a primeira na qual se apresenta os va
lores reais que as componentes da velocidade apresentam, e a segunda onde

sio estabelecidas faixas limites de variacao.

Os limites para as componentes da velocidade foram estabelecidas en

tre —0,0i graus/S e 0,01 graus/s e o limite superior para a precisao na es

timativa da componente da velocidade foi de 0,0025 graus/s. .

As figuras mostram tres curvas correspondendo a
‘J’i(x) Py wi(X) + 6")]-. ’ Q’i(x) - Glpi ’ i= 7,8’9 3

onde:

- wi(i) é a estimativa de wi(X) calculado através das relacoes,
¢7(X) = QX ’
Pe(X) =w_ (4.29)
v
. -~ S
Po(X) = w_ - —— 3
A E
- 6¢i € a precisao da estimativa de wi(x) obtido pelas relacoes

8¢, = DELW; ,
6y = DELW; , (4.30)

8fs = DELW, .

§ . v . N
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Observando-se as figuras verifica-se, facilmente, que as tres curvas

pouco diferem comprovando que as estimativas do vetor de estado sao boas.

A analise das Figuras 4.15, 4.16 e 4.17 mostra que sao satisfeitas

as condicoes expressas pelas Equacoes 3.42:

~ 0,0065 graus/s £ Y,(X) = v, < 0,0065 graus/s ,

IA

- 0,01 graus/s £ Pg(X) = w, £0,01 graus/s ,

-0,0065 graus/s £ Yo(X) = w_ - £ 0,0065 graus/é R

'
A B
e tambem as condigoes expressas pelas Equacoes 3.43:

-0,0065 graus/s = Gx + DELW; < 0,00065 graus/s ,

-0,01 graus/s £ ﬁz + DELWs; £ 0,01 graus/s , (4.31)
. . -v 0
-0,0065 graus/s < W - —l—S—I + DELW, £ 0,0065 graus/s .

ST

Verifica-se, portanto, que sao atendidas todas as especificacoes em
velocidade. Em consequencia, todas as especificacoes de controle sao satis
feitas concluindo-se que o procedimento proposto € capaz de realizar as fun

¢oes estabelcidas para o SCA.

A Figura 4.18 apresenta, os valores, em Nm, dos torques do vetor de

controle,
T T
U= (U, U, U, (4.32)
calculados pelo controlador e suposto disponiveis instantaneamente para

serem aplicado ao modelo matematico do satelite.

Observe-se que as curvas da Figura 4.18b sao limitadas entre os va

lores *0,05 Nm.

Ressalte-se que o maximo valor calculado para as componentes do ve

tor de controle, no regime transitorio, € de 4.13 Nm,

Apos decorridos 200 segundos de simulacdo os valores das componentes

3 S

se situam numa faixa entre 10 a 10"~ Nm.

N e B

LA depriri e

e ey

e BT e TR, e TR e .

—

= s
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De acordo com a literatura disponivel existem atuadores que forne
cem torques com esta ordem de grandeza - Wertz (1) e Lopes de Oliveira e
Souza (2).

Segundos Wertz (1) a espagonave "International Ultraviolet Explorer
(IUE)" utilizou jatos de gds para controle de orbita e atitude que chega

vam a proporcionar torques da ordem de 20 Nm.

4.4 - SEGUNDO TESTE

0 primeiro teste mostrou a capacidade da solucao formulada de reali

zar as funcoes a) e b) descritas anteriormente.

Este teste tem a finalidade de, além de comprovar a capacidade da
solucao formulada de real1zar as funcoes a) e b) descritas anteriormente
(que era o objetivo do trabalho), mostrar que a solugao formulada é capaz

de realizar também a funcao c).

Sio apresentadas inicialmente as condicoes em que foi realizado es

te teste e depois os resultados obtidos.

4.4.1 — CONDICOES PARA O SEGUNDO TESTE

Para a aplicagéo deste teste considerou-se um per{odo de 1000 segun
dos, de simulacao de atitude, correspondendo ao periodo de 16/05/72, Ohr,

Omin e O segundos ate 16/05/72, Ohr, 16min e 40 segundos.

Para comprovar a capacidade da solugcao formulada &e realizar a fun
cao c¢) escolheu-se o Sistema Movel, Gxyz, de modo que a atitude adotada pe
1o satélite, quando atendendo as especificacoes em deslocamento seja dife
rente da atitude adotada no primeiro teste e correspondendo, por exemplo,

a uma atitude de ' sobrev1venc1a

Assim, escolheu-se o sistema Gxyz coincidente como-sistema Gxi1X2X3-

Observe-se que desta maneira o satélite, quando controlado, se desloca, na

direcido de x) e nao mais na direcio de x2 e que o eixo X3 esta direciona

do em sentido contrario ao seu modo de operacao.

0 valor "verdadeiro" do vetor de estado no instante inicial é dado

por:
Biblicteca da Escola Politécnica
Sdo Paulo

FT_213

-
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xT(to) = (0,05; 0,05; 0,05; 0,7071; 0; 05 —0,707D)T | (4.33)

onde os valores das componentes de {2 sao dados em rd/s.

0 valor inicial da estimativa-do vetor de estado estendido foi ado

tado como:
2T(ts) = (03 0; 03 0,7; 0,13 0,1; -0,7; 03 0; 0) . (4.34)

A matriz de covariancia inicial do vetor de estado estendido e dado

por:
Pi’i(to) =0,003, i=1,2,3,
Pi’i(to) =0,00 , i-=4,56,7,
(4.35)
Pi,i(to) = 4.E-12, i =8,9,10 ,
= i # 3

Os valores da matriz B (Equagoes 2.54), da matriz PS(to) e dos coe

ficientes oy sio aqueles dados na Secao 4.3,

4.4,2 - RESULTADOS DO "ESTIMADOR"

As Figuras 4.19, 4.20, 4.21 e 4.22 sio apresentadas com a finalida

de de se avaliar o desempenho do filtro.

Os comentarios e analises feitos na Segdo 4.3.2 sao validos para es

ta secio, reportando-se, porém, as Figuras 4.19, 4.20, 4.21 e 4.22.

Pode-se ver pelas figuras que o filtro tem bom desempenho, nao apre
sentando sinais de divergencia e obtendo precisdes nas estimativas de acor

do com GS e OG.
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4.4.3 - RESULTADOS DO 'CONTROLADOR"

As Figuras de 4.23 a 4.31 sao apresentadas com a finalidade de se
avaliar o desempenho do "controlador" em relacao as especificacoes em des

locamento e velocidade.
Aqui, também, se utiliza duas figuras para representar os angulos e

as relacdes Y7 (X), Vs(X) e Yo(X). Em cada figura sao tracadas tres curvas

de maneira analoga a descrita.para o primeiro teste.

Os comentarios e analises feitos na Secao 4.3.3 sao validos para es

ta secido, reportando-se, porém, as Figuras de 4.23 a 4.31.

Os resultados mostram que a solugao proposta e capaz de realizar as

funcoes a), b) e c¢) descritas anteriormente.

A Figura 4.32 apresenta os valores determinados para o vetor de con

trole,

T
U = (Ux, Uy’ Uz

)T
?
os quais sao supostos disponivies instantaneamente para serem aplicados ao

modelo matematico do satélite,

Neste teste os valores maximos para as componentes do vetor de con
trole superam os valores determinados no primeiro teste. Isto justifica-se
pelas condicoes iniciais que sao bem mais adversas, como pode-se verificar
pelas figuras. Os valores maximos determinados foram de 8.40 Nm. Apos 250
segundos de simulacao os valores das comﬁonentes sao da ordem de 107 a

10—5 Nm.

De acordo com a literatura disponivel existem atuadores que  forne

cem torques com esta ordem de grandeza - Wertz (1) e Lopes de Oliveira e

Souza (2).
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CAPITULO 5

COMENTARIOS, CONCLUSOES E PERSPECTIVAS

5.1 - RESUMO

No inicio do Capitulo 1 definiu~se, inicialmente, as fungOes que um
SCA deve assegurar. Estas fungoes, segundo Pradat (3), sao as seguintes:
a) Aquisicao e Reaquisigao de Atitude;
b) Apontagem Fina;
c) Sobrevivencia.

Ainda no Capitulo 1 estabeleceu-se os objetivos do trabalho, que fo
ram definidos como: "Determinar, Implementar e Testar a Lei de Controle",
a partir da modelagem matemitica do movimento do satélite, para um SCA que
realize as funcoes a) e b) mencionadas.acima, possivel de ser utilizada no

SCA da Segunda Missio Satélite da Missio Espacial Completa Brasileira.
No Capitulo 2 desenvolveram-se os procedimentos:

- Estimacao de estados segundo a formulagao do filtro estendidode Kal

man - Jazwinski '(29), Gelb (28) e Kuga (30);
- Técnica do ruido adaptativo — Rios Neto e Kuga (37) e Kuga (30);

- Técnica de compensacdo do modelo dinamico - Ingram (31), Rios Neto
(32), Negreiros de Paiva (33), Kuga (30) e Vieira da Fonseca Lopes
(34);

- Determinacao da lei de controle - Rios Neto (25), Rios Neto e Cruz

(26) e Cruz (21).

No Capitulo 3 estes procedimentos foram aplicados ao problema, con
siderando-se as limitacoes de sensores, especificacoes a serem satisfeitas

etc.

Para a avaliacao do desempenho foram realizados 2 testes, cujos re

sultados ‘e analises foram apresentados no Capitulo 4.

A listagem do programa desenvolvido e implementado no computador

B6800 do INPE ¢ apresentado no Apendice A.
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5.2 - CONCLUSOES E COMENTARIOS

Como demonstram os testes realizados o trabalho alcancou os objeti

VvOos propostos.

Atraves dos testes verificou-se, também, que o procedimento & capaz

de realizar a funcao c) e € aplicavel em tempo real.

Portanto, o controle automatico da atitude de satélites, realizado
sob o enfoque de controle estocastico, mostrou-se promissor, conforme de

monstram os resultados, com o procedimento aqui proposto.

Q procedimento aqui apresentado pode ser estendido de maneira sim

ples, a fim de possibilitar a automacio de outros sistemas dinamicos.

A analise do desempenho do estimador nos testes realizados mostrou
que o procedimento cumpre os objetivos propostos. O emprego da técnica do
ruido adaptativo e a modelagem do torque externo total, resultante da acao
das diversas fontes ambientais, pela técnica de compensacio do modelo dina
mico, possibilitam a convergéncia do estimador, com uma modelagem dinamica

simplificada.

A tecnica de compensacao do modelo dinamico possibilita tratar as
perturbacoes externas que agem sobre o-.satélite de maneira simples e total
mente independente de sua natureza, dispensando qualquer modelagem matema
tica ou instrumento adicional para o processo de medidas. Tais perturba
coes encaradas como aceleracoes nao-modeladas e estimadas como componentes
do estado do ‘sistema através do filtro estendido de Kalman, podem assim re
presentar as influencias da atmosfera, da radiacio solar direta, do albedo

terrestre, da radiacao terrestre, do gradiente de gravidade, etc.

Este enfoque € de grande importancia por prover o SCA com caracte:-

risticas de adaptabilidade a ambiente e situacoes as mais diversas, com per
turbacoes de dificil modelagem, visto que, com a técnica de compensacao do
modelo dinamico, as perturbagdes externas que agem sobre o satélite sio tra

tadas de maneira simples e totalmente independentes de sua natureza.

A técnica do ruido adaptativo adotada neste trabalho mostrou-se ade
,quada para assegurar boas caracteristicas de convergéncia ao filtro esten
dido de Kalman, sendo vital seu papel neste sentido, pois a capacidade de
estimar as aceleracoes nio—modeladaé depende fortemente do nivel de ruido

do sistema.
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Quanto a precisao das estimativas, os testes realizados - mostraram

que a mesma fornece uma medida coerente do erro efetivamente ocorrido.

A precisao das estimativas depende da precisao dos sensores; confor

me pode ser verificado ocorre um aumento da precisao quando se inicia o pro

cessamento das observacoes dos girometros.

Com relacido a determinacao da lei de controle, deve-se ressaltar a

importancia do estabelecimento adequado do nivel do ruido Pria atraves da

matriz de covariancia N o (Equagao 2.110).

k

5.3 - PERSPECTIVAS

a)

b)

c)

d)
e)

Como perspectivas para desenvolvimentos futuros pode-se citar:

Efetuar simplificacoes ao procedimento para possivel implementa

¢ao do procedimento a bordo de satélites;

Verificar se para satélites com partes flexiveis a tecnica de Com

pensacao do quelo Dinamico compensa os efeitos da flexibilidade;

Analisar mais profundamente a teoria envolvida, visto que este tra

balho tem um aspecto tecnologico;
Comparar este procedimento com outros procedimentos;

Selecao, adocdao e incorporacao ao modelo dos atuadores disponiveis
e viaveis cujas curvas de torque mais se aproximem das curvas re

queridas e verificacao da satisfacao ou nao das especificagoes.
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CALL GRAFI(NRCICTouUx»ZIX,2Y) zve3) MTIRE(S)=1,0
STOP
NG=1
CALL CURVA(KC,C7sRS1)
CALL fURVA(RC,CC,RS2)
Gn TO ol
CALL CURVA(KC2C3,TITX)
CALL CURVA(KC»CD,UY)
CALL CURVA(RC2CTsuUY)
CALL CURVA(KC CpUZ)
CALL CURVACRCICT,X3)
CALL CURVACRCSCOpXaP)
CALL ruivACRCrLl,X2)
CALL cUFVA(RC,CTsYR)
CALL CURVA(KC,TU,Y3P)
CALL CURVALRCACD,YRM)
CALL CUSVA(RCSCT,2Z5)
CALL cURVA(RC,CGslR2)
CALL CUFVACKCI ST, 2541)
CALL CUFVA(KRCOCI»Thy)
CALL cuf VACRCSCTSTXP)
CALL cURVA(ACPICD,Ty )
CALL CUFVA(KCACH»TY)
CALL cURVA(RC,CO,TY?)
CALL CURVA(RC2CO,TY 1)
CALL CURVA(RKC,CCNT2)
CALL CURVALKC,(D»T77)
CALL CUFVACRCICHoTZH)
CALL cufV2(RCsC  en?)
CALL CUFVA(RC» I, ¥0P)
CALL cubvA(RCsCran2u)
CALL CUFVACKRCa(MoAR)
CCALL CUSVA(RCSCpn3®)
CALL CUFVACACPCapn3t)
CAlLL CUuFVACRC2CV pa2)
CALL CUHRVA(RCACOpnnY)
CalL CURVA(RC,Ctpn 1)
90 ¢nETINUE
NG=2
CALL CURVA(ARC,Cpav)
CALL cURVA(RCACDruY)
100 coNTTNUL
NG=3
CalL CURVA(KCSC! »TETX)
CALL CURVACRC2CT sUy)
CALL CUFRVA(KCsC ™ oX7)
CALL CURVACKCsCTsY2)
CALL CUFPVACKC,CH 543D
CALL CUFVA(RC2C! »Tx)
CALL CURVACRC2C.sTY)
eALL CUFVA(KCsC! »T7)



CALL

CALL
CALL
CALL
STOP

END -
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CURVA(KC»Cipnd)
CURVACKC»CZonn)
CUKVA(KC»CO,ag)
CURVACKCsClaWx)
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SUBRNUTINE DAVOS

enMMON /NEFT/FSC30YsFD(30)4TSC30),VC(9)

cOMUNN ZANTEP/SIGH,STGPR, GAMA, RHOO, THTI

coMmMnn ZTRANS/R(323),00353)

caMunn JEPRCAZG A, AMES, AN

caMMNN /TEPRA/RT,F,HHU

eNMUON FTGNEA/ZSS>DF Ve STFS,PKAG

COMMON /SATELT/ASH

COMMNN /COSUL/ZSCNN, ALBF, ABSO

enMuny /ATNENZZ SSIF»SNF»PKPSF1,E2,50LC3)

coMNON /NISOL/RSOL.UNAS

COMMNN /TEMSU/FEXY s EXYsrXZrFYYsFYZrF22

enMMnn /CEPGREAZCG(3)
FLUYO SPLAF E INUICE SEDMAGNETICH

SSOFV=164s 7 SOFS=130. 3 APGU =.154% 117,

PKAGE. 169 * ALDGC AUM ¢ SHURT( ARGUMTAIGUM + 1. ) )
TENSNR DF IREPCLA 50 SATE( [TE EM KGeM*d

MOHMFNTOS PRINCIPATS DF INCRCTA DD PRIMEIRN FXEMPLO

FXXe?2N?3FyYY=g2heir =121,

tMOMENTNS PRENCTIPALS DE INTRCIA 0N SEGUNDD EXEMPLDS
FXX=22%. 3 FYY=c0ol, } rF22=121.
cALL c¢OLF

CONSTANMTES PARA CALCULN DCS THARQUES

CONSTANTF SOLAR tM NETONS

SCOnr AT11F+10

ALBFND F ABSOPTANCIA JA TFRRA
ALRE=, 34
ARS(I= .46

RAIN DA TFFRA LM METRIS
RI=6378185.

UNINADE acTPOTUOMICA ©v METPJS
IINASE2IERY 72551 «RT '

ACHATANFNTD OA TLHKA
Fo),/20b.267

SI6Met 0 5 SIUP=1.076Aua=a7iRNG=.73TuTI=1.0

FPOCA

pIA=1a. sAvLS=11. 3 ANNSIYSL.
DATA NDa sIMUL?2CAU 00 TO=1a
N1A=ta, 3 AmLo="S. i ang=167??2.

CENTRO NF MASSA ud SATSLITE b+ MUTR0OS
CGC1d)==efC13 7 Ca(2)=en007 26(3)=.A006

TOPWLIFS A SEREM CALCULARDS

ve(ii=3.
VvE(?)I=5
ve(s)=t3.
RETUPN
END
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cUBRNITINE UKSITACTFIM,TIND
ESTA ROTINA LivE CaLCuLaRr 05 VETORES X E SOL EMITFIM
=ENTRADAS '
~ARGUNFNTUS?
TFIM==INSTANTE pARA O QUAL DEVE-SE CALCULAR X E SOL (SFGs)
TIn===THEMP) EM SEG.
=SAINAS?
~ylh COMMULN
=CUMMDN /S1uyl/
Y(1)2x(2)»x(3)=vETIX PNSICAD'NT SATFLITE WO S1sTEMA INFRCI
AL T4 FTRDS
N X(8)ra(5)sx(6)-yETOR YCLOCTOADE DO SATELITE N0 SISTEwA I =
NERCIAL EM HETROS

SOL-VETOR PISICAD D1 SATELITE NO S1STEMA InFRCI-
AL b MITHROS

OO OODNOOOOODHO0

REAL MFS,MINsH
pIVENGTNN FLD)
COMMNN JGURIKAV(D)TIC
COMMON /DATAS/ 301D
CNMMON /ATnLHc/SSDF:SOF.’KP;E‘-EZ:SOL(3)
COMMNN /SIHUL/ZXS(B)rxL(A)YsY(6)
COMMNN FXAN/RASYAP TASX2E,YAPS AP
IFLTIFIMIIZsc 2D
8 cONTINMUE )

x1=xA;y:=YA5x3=£Aixa=xAP:XR=Y\P;xo=1Aa
!A=X(!)}YA:A(4)5ZA=1(3)5X\9=X(Q)3YAP:Y(ﬁ):?AP=X(b)
FFCTICYIZ0 102 0T

10 CONTINMUE
xtl)=yy;x(?J=xi;x(3)=x\;x(a)ata;x(5J=¥5}x(6)=xb
RETUFN

12 cONTINUE

Cotes DADOS PAFA SiPULAR JBITA

Catvo

(o

[ PRIMETPO SATELITE

[

¢ FL(l)=7f7b?50uiEL(7)=-nﬂli”L(1)=-55EL(“)=.n7;EL(5)=-133EL(6)=ﬂ
c &SOF=165,5cuf 23380 PP =247 A54=.79070

[ ANn=1093.iva=o-101l=2u.:nﬂﬂA:o.:%I1=“-55EG=0.

¢

¢ SEGUMNN SATELLTE

(4

EL(I):69096?3’5LL(2)='Pﬁ27;iL(3)31-70‘45EL(B)=5-5“8“5EL(5)=1.5ﬁ13
FL((,):.?(;T;QSJ‘ =!oa-}Sr\F=130-$PKP=?.;AS‘1=.(\1A
AN0=107?.;utb=‘-;DIN=16.5HWRA=1f.;ulN:O.;ssaao.

CALL NREYG(EL*Y)
DJ!=367-D“NL*:lA*l7219\2-5‘!¢IX(ZTScﬂ'“ES/Q.O)‘IFIK(To'(ANUQIFIX(
* (uFSoQ.)/l:o))/“-);HDRA/?Q.+MIM/1“QO-9550186“30-

pJeDJY - ’ ,
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15

20

25

no 1% 151,23

VIiT) = X(!) / 63748155,
VIT+3) = XL +3) / 106302,58
CONTINUE

CALL JACHIACSO X SOV sPKPSGLGLAT,SDEC,HML»ZT,TMIDSDENS)
RETURN '
COMTINUE
TIC=0.0
T1=TIN/OD.
T2=TFTIM/60.
CALL STMULACTL, 2,¥)
Do 2?5 1=1»,13
XCTYEV(T)*6378135.
X(T+3)=V(I+2)x126300,58
SM (I)=80LLTI*6378185,
COMTTINOL
RETURN
END
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SUBRDIUTINE TORQLECTX»Ty,TZsT) -

FSTA ROTINA ACK:SCI A A0S TORWUES PASSIVOS CALCULADOS PELA PARTE
111 ps VYORGUES £TIv1S .

~ENTPADAS
=sRGUMENTOUS!
T=TEMPD ATJAL DA INTEGRACAD (SEGUNDNS)
‘myTA COMMUL
=CorON /Tar/

TXGrTYGsTZ5=TOQOUES PASSIVOS RESULTANTFS ATUANDO NOS FTXO0S
C(X,Ys2)sR SPECTIVAMENTE, D0 SISTLMA MOVEL (N*M)

=SAIDaS? :
=ARGUMENTUS

TXTY2T2=TIRQUFS RESULTANTES ATUANND NO EIX0US (Xs2Y52),RES™
PICTIVAMENTE,DY STSTOMA HMAVEL EX NeATON~METRN

COMKON /TGP/T X sTY5T2g

COMMON ZATUAZT1!»T2,73

COMUON ZDEFT/ZFCC30)FO¢32)»TSCI0)VC(V)
TX=TY6+T1 .

TY=TYGR4T2

T7=T76+73

RETUPN .

FND
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SUBPRITINE SATE.(DSsVrR,52LF)

LaGICAL LF

NIMEMSTICN Vv 3Dy (3)25(A)

coOMENN /CONST/ZP wPIV2»P102,RANSDEG
COMHON /DIFCC/ L TA,HETA

cOMMNN /SATEDL/s» <

COMMNON ZANTEPZLD 14, 5IGP»GAVA»7HODs TnT]

¢ .
€ A SUB™ROTINA SAViIL FORNECF DS ELTHMENTOS DE AREA DO SATELITE
¢ : .
€ SAINAS: .
[ NA==F| FRENTO LE ARIZ2 En M2} oc
I8 V==VFTOR MD 'Mal AQ ELFMENTOS
c R==RAT0 A PeRTIR JA OPIGEM DA SISTEMA DD SATELITE AQ CENTRO nn
¢ LEMENTN v M 23 )
¢ §==VFTOP DS C/RACTERTSTICAS DO ELEMTNTOS
t LF~-1nGICAL GUE IHDICA O FORNFCIMENTH DO ULTIMO ELEMENTO,
.
¢ ENTRADAST .
¢ SIGMsS1GPsGAM! o TATI~=CINOUNTNTES U0 VETOR Se
¢ ALFALEETA==ALLULIS QUE KELACIONAM A DIRECAN DE INCIDERCIA cnu
¢ SISTEMA DD SAIFLITE,
[
GIGMEY, 3 SIGP=1. 5 GAMA=.7 } Rn00=.7 } TaTI=1.
a0 TOh 200
¢
[ RY 3 PRIMEIRD FXEVPLD L
c .
M=Met .
V1020,V (2)=0.3V(3)=0,3R(1)=0.7R(2)=0eiR(3)=04
GO TNeIT,202305 11 557960,70,80,90510 )M
¢
10 &(1)=qlOMISE2)=ilu2850)=0AMAIS(4)=aHN05S(S5)=THTI
NS=RA)I1;VE3)=1  3R(1)=1,357552FTURY
20 V(3)e=14iR{3)=~7O72IRFTUKY
30 nS=1.AR2355 VI 'l.:'R(?]='.-'JQ:v;R(3)=.U“ETURN
B0 V(2)=1.3P(2)=212550(3)=,3}06T R
S50 NSE2.N93ASIVIEI=1e3v(1y=204853(3)=.33PETURN
60 v(1)de=15R(1)==,843;7(31=43iRETURN
70 NS=2.00675iV(E)1=1634(2)==00%5:P(1)=143353RETURN
BO V(2)=145R(2)="106995(1)=14335;RETUPN
90 v(2)e=1 3P (2)z=any5id(1)="1,328iRTURY
100 v(2)=1.3R(2)==,89554(1)="1.3393LF=.TRIE«}4=D
. RETUPN
200 CONTINUE
c
[ ' caw SE JUNDT EXC4PLD Py
p .
VELIE0.3V(P)=240v(3)=03R(1)=ie5R(2I=NFiR(3)=0.
MM+l
GN T0(210522C,2 11 220052509260,270,2004290+320)0H
210 S(l):sleiS(Z):;}u:iS(1)=u&nA;S(Q):«Hnois(s)=TNFI
NS=.RARIIZV(3)==1.32(3)==1413733RETUIN
220 DS=2.RR11SV(3)=1,53(32=,7275;ETURN
230 NS=1.RRZ35 5 V(1)==ls 5 R(1)==,495 ; R(3)==,300 i RETURN
240 nNS=1eAR235 5 VLLI)=1e 3 3A(1)= .a95 3 P(3)=~,300 } RETURN
250 NSE2eR0385 7 V(23==ia 3 R{2)=-~.485 ; N(3)=-,300 } RETURN
260 NS*2.09385 5 V(2= la ¢ R(P)= 445 5 P(3)==,300 J RE TURN
270 nsE2.4067 5 v(11= te 3 AL)= L495 F n(2)==1,3353 RETURN



280

290
300

ns:?o 6067
ns:?.ﬁﬂb?
NS=2+A967
uxl

LFE. TRUE
RETURN
END

N e e
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.

>
.
r
.
’

2(2)= 1.33
e(2)==1.33

2)= 1.33

)

5
5

.
z
.
»

RETURN
RETURN
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SURRPUTINE PHOFIXCIC)
FXTERPNAL DELS1,CER
PIMENSTON HIRCESS) s TRR(65)0EQ6(65)
DIMENSYON ZKOD)INDDK(303)lIhD3K(5)
COMMNN JPETL/P(L0s 1) s FIC10s17),0010)0 VA
COMMON /PRU./x8<10)»Ei.ouwu-trLAg.xr,TK.1x1
caMUNN /SlMUL/Xb(o)nXL(h)'XO(ﬁ)pIQ:JFLAu,TTc,IFL
DATA FbﬁpERA/DB'l-E‘Q:ﬁsgl.g-q/
NATA FRyEA/2¢1.t=8/
no 10 1=1.29
2(13=0.0
2¢1429)=Ge0
cnNNTINUE
pn 15 1=4s7
NV=584+1
2(NV)=XR(1)
conTINUE
1n=0-7
102=17
no 20 1=1+3
IN=104+8 '
1n2=1Nn2+5
Z¢in)=1.0
7E1n2Y=1eb
CONTINUE
2¢37)=1.0
TYTsTTC
'F(Ir'lf)2h12Z:ZB .
CALL INTFG(UCLST:63-ZrTK:TKl.fQQnERA-IFLpan-TTT»ZJ
an T 29
calL PKFnS(bLK;GS:ZuTK.TKl’ER;EA»IFLAG»NURK;INORK)
CONTINUE
pn 40 1=1,7
pn 3t J=1»9

caLctuLu OF FIMY E FI21

NI CIAR S X
FI(!:J)=Z(JV!)

tALCULY UE tl1l1s £ F123
Ju3sTroeldne]
FI(T20¢70=2(J93)

CNNTINUF

caicuLd ot xg

NV=EEel

XRCTI=Z(NV)

CONTINUE

NORMAL T2ACAU0 VU QUATERNIIN

oN’SORT(XB(M)'th(ﬁ)*XB(S)QXB(5)¢XB(c)-Xd(h)oxatT)*Xu(7))
C7)=aul7)/0M

!B(ﬂ):xﬁ(“)/ﬁdiKB(5)‘XR(S)IQV;Xd(b)=Xd(o)/0NSXB

no 60 T1=6,7
ph sC J=as7



(o Bl

o

50
60
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cAaLCULY DE FI22

JM2EU*J+ T+
FICI,0)=720U12)

CONTINUF
CONTINUE

calLcuin pE FI33

FI(8sRISEE

FI(9,0)=EE
FIC10,10)=FL

ACELERACDES HAD MOOYTLARAS

XB(BY=XB(B)»EL
XB(9)=¥k(9)*tk
XB(10)y=xp(10)rfkL
RETURN

FND

QUBRNNTINE DECSTCT,YrDy,152)
NIMENSION Y(55)eDY(h5)

CALL NFEC(TsYs»uUY)

RETURN
END

T e ST T

P

ST
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SUBROUTINE DERCT,Z,D) -

NIMENSTON 2(65)»0(55)

COMMDN JPRPP/ZABL1YY 2 £, DANMS TFAGSIT» TR TKY

caoMMNY /DD/XI:XZIXBlX“pKS'YO:X?!XB;XQ:Y

$1527273s74,250205270 254029 RALCALL U\ DV AL A DG
coMMRN /TEST/11,T2,T73

CnNMMNN JCOFF/75€35,3)eF(a,3)5G04,4)

1FCITYIE,20,00

1T=0

CALL TESY

CONT TNnUE

PO=7(59)»2(060)

p2=7(aN)x2( b))

p2=7(89)+Z(5Y)

oR=ZCAOI«Z(01)

pREZ(GOI+Z(c])

R2eZ(A1IxZ(0]))

cALL cOEFL¢Z)

AcEXPC(1K=T)/UA:M) ' )
'n:SQ)nxlrPQ+x2'Q2~x3*P9+XHtQR»XStPR+X6vR2+x7*TzoxasT1-x9-T3+xg(a>
[ 4
n(bO):YltPﬂ+Y&tu2*Y3*P?+Y“*uR9Y5'°R+Y6*ﬂ2+Y7*T20Y6'Tl'Y9*T3+XB(9)

tahA
n(bi):(Z?'PU+£3'02¢4“*D?#l“ta"-16«PR-27tnz-ZBtT2-29~T1-T3)/£1+X8(

10w A
n(b?):(?(o!)*5(63)02(5:)-1(65)~Z(50)*2(un))~.5
n(63)=(?(50)*L(qu+l(0ﬁ)-1(bﬁ)-l(b1)-2(6?))*.5
n(bd):(l(bﬁ)*a(u?)fl(bl)tl(ﬁs)-l(SQ)'Z(ﬁ3))t.q
n(bS):-(?(ﬁ9)'2(62)01(60)*?(63)¢Z(61)*Z(hﬂ))*.ﬁ

nERIVANAS D FII1 £ FI13

no 4t u=1:7
J1=7+(J~1)
J3zJ1+437
nn 3t I=l.3
J1=J1+] .
n(Jl)=L(x:l)-Z(Jlol)oitI.R)*Z(J1+2)+E(I-3)*£(J1¢3)
TJsJ3+l
D(!J)=L(IJI)GZ(J]*1)#EtIo?)‘Z(J\*2)+E(Tl3)*l(d3’3)
CONTINUE
CONTINNE
NE3BI=N(38)+A
n(ﬂh):ﬂ(ab)+ﬁ
NESAY=N(SE)+A

NDERIVANAS T FI21 »F123 £ FID

nn &0 Jetad
JM=7r(U=1)4+1
JhEJL 437
JizJMe2
JP2eaa(J=1)*21
J3sgMredo
no s l=1-4
Ji=zul+l
B ST ELD
1JeJ3+l
n(Jl)=FLI»1)-Z(Ju)of(1.?)aZ(JM+1)*F(I.3)-Z(JM*Z)+G(!.1).7(Jl
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* +l)+G(I'2).Z(J1'p)+G(I")'Z(Jl*J)’G(]jﬂ)*Z(Jltq)
. 2;I£;=G(Ial)tl(d?+l)+G(1o2)tZ(J?¢2)+G(1,3)*1(42,3)+G(I'a)‘Z(
+
DUTIY=FCT 1) e2CUNY+F T2 »ZCUn+1d+F(T,3)22(IN+2)+6(]
; J
* S 13enC1, 20020330y +001s3)22CU3+3)+GCT,2)4Z(I3v4) 2132703
50 cnuTINUE
00.1+33)76(J,1)%2€38745(Jr2)¢Z(35)46(J,3)22(36)+6(J,8)22
60 cONTTNUL ‘ 1L s4)» (37)
NC37T1=6CAr1)+L(30)¢GCa,2)07(35)+6(853)%2(36)+G6(452)+2(37)
RETUPN
FND

SUBRPUTINE CULFI(2) ~
NIMFESICN Z(E3)
COMUNN JCOFF/e(3»3)rFlur3)ealisrd)d

COMUON ,po/x"xz'X3‘x“'xs"°"7'X5'X9‘Y1'72pY3;Y4rY§pY6tY7,Tﬂ,yq,z

%1422073¢782£25026,27+28,179
F(lil)=X1'7(60)‘X3*Z(59)*2-00(5*2(61)
EC1s23=X127(57)4X242(60)+2.0¢¥42(061)
r(103)=xa*7(60)'thl(61)t2.u+(5.z(59)
E(?.i\=Y1*7(&0)*Y3-Z(50)t2.0+15tz(61)
F(?l?):Yl'7(5?)*?2![(69)*2.J+Ya'2(61)
r(2'3\=Ya*7(cu)*vo-Z(61>‘2.0+f5*2(59) .
F(3:1):(72*1(00)#20'Z(qq)'P.O-Zb*Z(hl))/Zl
E(3,?)=(72-[()0)*(3*2(60)'2.0*25*2(61))/Zl
E(3;3)=(25~l(00)-27*2(61)*?-3-26'2(59))121
FC1,1)1=2(6%)*%e5
r(l,?):f.@-l(bb)bos
FCYs3122(32)%e5
F(2s13=Z2(cl)*s5
F(2s23=2(15)%5 '
Fe2,3)=".0~2C(02) %43 .
Fe3,11=".0=2003) e’
FCI3s2¥2L(62)* 05
F(3,3122(65)%5
FCa,13=".0=2C(062) %
F(“o?)=f.?'ll03)t.
F(Q-B)rf.“-ztoa)..
GC1s23=24(81)2%e5
G(1,3)1=".0=2C00 ),
GClo8Ys2(5C) en
G(2,1)1=0,0872(01)ee3
GL2sAY=L(55)%5
GCPsbY=2(06")*e5
GC3s13=/(87)*eS
R(2s21=",0=2(59) 05
G(3,81=2(612%+5
GCbsY =7 G 0=2(59)%45
GCBs,21=",0"ll0")esd
G(“-S)='.?-£(Ol)t-5
RETURN
FND

LY BNV, )
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syubRPUTINE PKOP

COMMOCN /przc/V(lo;lﬂ).rl(10.10),0L(10);VA
COMHLN ARull/e(1010) =

no ¢ Jelst0

op 17 l=1.,3
ot =F[(I:l)aP(1-J)¢?I(I:2)'P(21J)¢FI(1!3)*9(3'J)9F!(1'8

* )«P(arJ)+FI(1,9)*P<9,J1+r1c1.10)ap(10,4)
l]=7+1
al (i1} =FI(Ils11)*P(11,J)
10 ChNTIMUF
DD 37 Is4:7
5=f\|0 .
nc 20 K=1:5
Ki=5+K _ ' ’
S=5+F1(Ts<)eP(KsNI+FTCIPKLII*PIKTLI) :
20 CONTTIRUL :
oL(1)=S
30 CNANTINUFY
nn at I=1s9
11=5+f
pl1sJ2=ul () '
FCT12d)=0LCIY)
40 cnuTINUE
50 caNTTInuE
no 160 11,10
IF(1=3)60r 060290

60 npo et J=ls3
20,0
nt 7r K=1:23
K1=7+K .
5=5¢F(I-K)'Fl(J;K)+P(I,Kl)lFI(JnKl)
70 CCHTINUE
eL(J)=S
80 CRNTTHUF
Q0 couTlnur
1Fe1=7)100,1005130
100 heg -

lr('.ﬁ!.“)ll:l
ner teh J=h».7-
§E0,N
nt 116 K=1,5
rYED+K
Scb*P(l;K)'FI(J'K)¢°(IpKl)RFI(JvKl)
110 CONTTNUL
oLLJy=5S
120 cruTInu’
130 ChuTINUE
LR
1FCT6TeulL=1
nreo 146 g1=us10
ALEIISPLL, ) *FT(JE,J1)
140 CoNTivGr
oL 150 J=l-3t
plTrJ)=0LCJ)
conTINUE
cOMT Tt
nn 1e6 I=1,10
pp 170 Jx=l» 1)
p(Jr1)=P(1,J)

-
owm
(=14
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170 COMTINUF

180 coNTIMIL
CALL ruIDDCIC)
no 2066 I=1,190 -
nn 200 u=l,1¢ .
Pcr,J)=P(I:4)+u([,J)
PCasl)=n(Isry)
200 coMTYHUR
RETUPN
END

SURRNNTINE OB

caoMuny /MT/w(3,3)

COMMNN /NES/0B(Y)22(9)

COMMNN /PROP/YCINILEL s DANMSIFL,IT» TK» TKY
COMMDN ZATHENZ/E(S)s X31,x525X%X53

COMMny 78Ixubl/701c12)rXca)

O4=Y(a)+Y(4)

A5=Y(RY*Y(S)

REEYCRI*Y(E)

AT=Y(7Y+Y(7)

OCls1)=ta=C5%u6+07
OC1523=2, % (Y(u)xY(D)4y(H)+Y(7))
AC1,3¥=2. 0% (Y(4)*xY(6HI=Y(S)*Y (7))

2, 13220+ (Y(a)sY(S)=Y(8)*Y(7))
R(2,23=GS+07"wa~00
DC253)1=7. 8% (Y8 )xY(H)+y(a)*Y (7))

Q3,1 1=2.0+0Y(4)+Y(HI+Y(DH)I*Y(2))

P3P 127 G+ (Y(S)*Y(EHEI=Y(4)*Y (7))
OC3:3)Y=CE+NT=247Q5

S1=xS1~y(1)

§2=XCo=X(2)

$3=X53~x(3)

RSS=CaPT(S1*51+452*%52+53+53)

OR(4I= (CQ(lrl)*ST4+QC()1,2)%82+3(1,3)%53)7/RSS)
NB(S)=z ((Q(2r1)+S1+0(2,2)%82+(2,3)*53)/RSS)
AR(AYI= ((GC321)*S514+0(3,2)*82+3(3»3)%53)/RSS)
ReSURTIXC(II*XCI)+A(2)*x(2)+X(3)*X(3))

NRBC1Y= (DO XCL)*Q( L1 )=X{2)%QC1,2)=X{3)*0C1,3))/R)
NRB(2¥= ((0.C=AK(1)*3(251)=X(2)+0(2,2)=X(3)%Q(?»3))/R)
NB(3)= ((2eU=XC1)*3(351)=X(2)~Q(3,2)=X(3)*0(3,3))/R)
NB(7Y=y(1); Gu(B8)=Y(2) : 0OR(9)Y=Y(I)

" RETUPWN
FND
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SUBRNUTINE ATUAL -
REAL NORMA

COMHDN /PROP/XACTID) s EELDANMRATFLA IT,TKs TK15X(10)5ROTSROSRG

coMimNy /NES/Uu(3)»3(9),AK(10)
COMMDN /PFTU/PCLI0210)FICI0,10),0L(10) VA

RTERDPY«PCT 5 RS=RNg*RIS
no 1C¢ 1=1,5 :
XCry=x8CI1)
x(T+5)=xp(l+5)
COUTINUE
no S¢ v=1,6
RK=(1«K/8)+RT+(K/43%RS
SH=N(K)=~0b(K)
ChiL DHK(K)
DO &5 Mzd,?
=S+ (MY (X3 (u)=Xx(M))
ChnTINUE
CRIL KALSTOCLI0,12sSMRR, UL, XsPsAK)!
coNTTHUL
TFCTr. 1T,206:0)uD 10 57
RKERG*20
oL{4)= (0 7 wL{S5)=z0.0 3 QL(6YI=0.0 3 QL{7)=0.,0
NP0 5% K=7s9
oL{K=n)I=1.N ) .
SMEN(K )Y NBIKItXE(R=n)=Y(A=§)
CALL wALSTD(IO, 10, 8sRu,OLs X, AK)
oL{r-4)=r.C :
corY Tyt
COMT InE
NOFERE=GWPTIXCA) 4 Cad)+X¢SIX(BI+X(HIX(H6)+X(TI2X(T))
N 60 ve 4,7
XCwysy{r )/ uniuA
comTTRGE ’
no 7P 151,10
IFCP{T»1)oTe0eM)P(T,L1)=1.F=30
(1L R ENITY
RETuFN
END
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SUBRNUTINE DHA({K)
covuDNn /PEPPZX3(1D)
COMUON /ZPFTQ/PCLO,10)erT(10,10)5QLC10Y5VA
COMANPN ZATRENZ/L(S5) s X531, X525 XS]
COMENN /SIMUL/LLI(I2)s X1, X243
CNMitNy /SER/S1:522530R
GO T0 (10,30,4G550,30540)0K
CONT Tyt
N0 1€ Tt=1,3

DL(T)=“.U

GLET472=040
cOoNT Taut
S1=6.0=X1
S?.’-C’.(.:“X?
§3=T.0~Y3
CnMTTE
R=20/SUPTI(S1 %81 4+52+52463%53)
QLCAY=(XREO))*LH1+YB(S)I*SD+ X2 (6 +53 )+
LIS Iz M e CmXE(S)*514X8(0)*52=XB(7)253)I xR
DLEO)=(T JCnXblH)*31+XBE7)*S52+4A8(4)IXx53)+R
OLC7Y=CXB(7)I*51+XU(0)*S2=XR(5)+S3)*R
RETLPN
coONTTHUE
QLCG)=¢ XB(E ) #5123 (4)*82+XA(79+33)+R
OL(S)IS(XYRCUI*S)I+XB(S)I*E2+XU (A1 +53 )+
ALCOI=( T N=rBl7)*S1=XB(AI*S2+ (13 (5)*53)*R
OLEZY=( " O ABCS)*S1+XB(7)*S2+R(4)«53) %N
RETUPHN
CoMT Twiike
QLG =(XBUE)* I ~X3(7)*g2=X8( 41453 ) %3
QLYY= (YR(7)*51+XB(6)*2=X0 (51553 )R
QLY =(xR0A) =31 +Xd(D) %2+ X (6 )%53)#i}
QLU )= XR(BI*S1=XB(4)*S2+ X0 (71453 )+
RETURN
COMNTTYNUE
Si1=xs81~x1
S2=X&P=X?
§3=XS3~x3
GO Tn 2¢
END

-
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SUSKOUTINE TEST

COMunN /0EFT/ZFSC3INI»FOC30),TSC30)sV(9)
coMinN /TEST/T15T2,T73

cnttn ZaTHA/Ul»UU2,U3

Tl=01

T2=U7

T3=y2?

RETURN

FND :

FUMCTTION GAUSS(2) -

FSTA FUNCAD GLiA UVA VARIAVEL ALEATURIA COM DISTRIBUICAO GAUSSTANA
€oM MEDIA tubw £ VARIANCA UMITARIA PELD METADA OE “HMONTE CAR(LN".
REFEPFHCTAIABAAMOALITZ g STELUN(1968).
ARGUMFNTD
Z~vARTAVEL £LEATIR
IMTEZaN

4 CO0% DISTRIKUICAD UNIFDRME ENTRE ZERY F UM»
CALCULADA

I
AugNTE VIA FUNCATD RANNDAMCZ )

NATA €RyC1sC2+01,025D3,EP5/2.515517+0.802853,0,010328s1¢432788,001

*RG260.N.001300,1,.E4/

ti=FaMANN 2)

=1

IF(UATNB)I=D"

UsrHS(NeS—11)

TF(UL Y1 oK =6)u=FPS

S2SORPT (0. Nn2e 0221 05CU))

X25°(2,515517+5+() A020534540. 010321))/(1.+5t<1.43975545*(0.130269

«4+5:0,00130R)))

GAUSS=TeX
RFETURN

FHD : ) )



SUBRPHTINE ARCUR )

COMHRN ZCUR/ZCUC7S50)s04¢15C0), 1 C1500),RS1(750),RS2(750)»KC,KF
COMUPN JTETAZ ak(23™)ewv(29D),4Z(259) .
CnNMMRN ZTET/TA(253)sTY(250),T2(259)

enMnnN ZPRNOPZAn{10)-EC, DANY TFL, IT,TK» TK1sX(10)2ROT,RO5#RG

CAMMON ZPFTU/ZPCLO,17)ec I (1N, 10),0LC10)2VA

cOMEAN /NBS/ZCB(9)»0(9)

COMMRN- FRSX/RLX(6)

caMunN YC13)onds JEJL P ANG(4) .

NPEYC1)=XC1) 5 D0=v(2)=x(2) ; DR=Y(3I=X(3) .
01=YCa3=xC4) 5 G2=v(5)=x(5) 3} 03=Y(s)=XC6) 3 Qa=Y(TI=X(7)
KN=K{ +KF

enirty=TK

KNH=KN+EM .

AMCKE Y= SDRT(LOPXNP+DI4NQ+D0¢D I+ E=30)+57 296%+2.0)
AMCKNY=SORTC(P (I, 1)+P(2,2)+P(353)41.E~30)*%57,296++2.0)}
QUCKE 1=SORT(GL+ul 452432403 +03+04+08+1.F=30)
PUCKNY=SORT(P(as8)¢2(5,5)+P(hs6)+P(Fs7)+1.r=30)

DP=CY (11 3=2RCUS (A ))I/R0TD =(Y(12)=ARCNS(NA(2))I)I/ROT
NE=(YE13)~ARCLUSIOU(3)))/30T30=(Y(R)=A2CNS{NRK(A)))/ROS
02=(Y(Q)=ARCUS(UR(3)III/NO5523=(Y(10)~ARCOS(NALH)II/HIS
AN=SORT(A(7I*U(T )¢ (T )1eJB(7)+Qu*RGISALI=(0C7I/ON~03C7)/0N)/(RG/ON)
NNESORTLACPAI*L(B)I+33(8)+DBCSI+RGERG)IIH2=(0(R)I/ON=08CE8)/IN)/(RG/TH)
AMZS0RTIOCO)+u(Y)+I3(9)1eIR(Y) »PunRGIIN3I=(N(9I/ON=03(9)/0NI/(RG/ON)

RS1CKEIZC (UP)+ (UR)+ (DRI+ (2124 (L2)+ (Q3))/76.0
RSZ(KCI=C (nl)e 22+ (H3))/3.0
ARPARSIRSI(rC) ) [r(AYP,53T.h.2 )51 (KCI=H,0«RS1(KCI/ABR
AGF=ARSIRSPIACIIZIT(ABR LT« ha P INS2{KCI=0,0+352(KCI/ASBR
caLl 1r1£(TLTx.TETv'T£7(.I1.Tﬁ,r3)

Tl =TI TY(RKCI=T2;TL(xC)=T3
WXCKCY=SORT(P(Y,1))57,296
TF(uXCKEC)atTad 002 INN(KL I=D.i:025

WYUK y=SOQRT(P(2:,2))*57.296
IFCaY(vl)eaTav,2023)AY (KL )=0,1025
wZlKCI=SQRTLF(323))°57,2906
1FCa2¢xCYeTe6,0023)AL(KC)I=D42025

RFETURN

FND

L R
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sURRENTIHE RULIDOCIC?
g REAL M(6)
DIFERMSTON HC106Yr 2k (61, 40(6) )
coMunn /PRSP/XB(I”)vEE,DANH'!FL'IT;TK-TKI-%(IO):ROT;ROS:RG
coMMDh IPFIG/P(lSrl“)-FI(lﬂ;\ﬁ):QL(IQ)iVA'PQ(é;b)
caruon FRUTE/w(I0s17)a0XK )
colnnn £0BS/LB(9)3(9)
CNkiDN IRSYX/Rox(6)

. RTEROTARDT R$=RI5~ROS
L ' NT=(TK)~TKI*0:5
no 20 J=1,3
Ji=J+¢3
JP=Je7
pr 10 I=1»7
6e120)=FI1CT2 02407
61 J1)=FI(1,42)enT
10 CONTINUS
G‘J;J)"G(J'J)*DT
GlUDsJ1I=(FICJ2,J2)+140)%0T
20 cntYInuL
Yr(lf-lf)Z?)l.](nZZ
conTINuL
no 100 kelse b
RK=Ci=K/a)snRTH(K/HI*RS
pry=0O(K)=03(K)
RK1=FK1*£r1
1F(kK1,6T«0202RAIKLI=T L O*RK
YP=zpPr1+%K .
CALL DHK (KD
ESPEOT="47
Df~ 3' I':“lr
AT
nl 25 J=us?
Leseul (J)ePCJ, 1)
25 eenTiaue . .
yE=YP=5+GLCI)
30 caMTTHUE
ne af N=l20
M(H)=QL(")'U("“)#0L(5)*G(5'N)*QL(6)'G(6)N)*0L(7)'G(75N)
w(pYzMlycu(N)
’ YReYP=H({N) v (N)
40 coMTInUE
Pﬂ:(kKth-U#ﬁKt?nO)oQK
crr L KALSTU(B, 6, YPsROPMIUK»PULIAR)
160 comYInut
IFCIK,. LT 2M0.0)60 TO 109
RKZRGO0
pH 1CA ¥=T7-9
prie(nlr 1=ug{x) )« (I (£I)=NL(K))
TFCRRLeGToy  PeRCIRN1=940%RL
KleK=6
YP=Pr1+FK"P(KL# <L)
pn 107 M=)s6
MINYsLCRL 2N ) #GEKL A N)
YEeYP=M(1) e (N)
107 CnuTINUF
RO=(FK1+4.040K*2e0)4RX
chi KALSTUCus 6, TPeROsMsUK»PQIAD)

r— O/ 1

o el el G o G G

c_
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108 conTImuE
109 coMTTMUE
nn 120 I=1,6
TFCok(Id)il0r120,120
110 WKET)=0,0G
120 coMTTNUE
130 cnMTTINUE
nn 260 1=1,310
DN oyor g=l1,14
C=0H,0
N 1A K=1,3
KH=K+3
S:b*u(l,K)*OK(K)*G(J,K)+G(Ip
180 CCMTTNUL
Q(T»JI)=35
0CJr7 255
1y0 COMTINUE
200 caMTTHUE
RETUFL

£ub

KMI*GK(KMY*G(JsKM)

om0

T

o,
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SUBRPUTING TETA(TETXSTFTY»TET2»T1,T2,73)
CAPMEN /PROP/AS(10),EE, DANMS IFL, IT,TK» TK15X(10),ROT,ROS
coMHNN ZPFIR/P(LI0»1D)
nn 10 Is4.7
XR(YI=XCI)
CNNT IBUE
call ngrS
all=ycad)*X(4)
RDI2=XCa)&X(5)%20
013=X(AIxX(LI*F2eD
0L14=X(a)*X(7T}%20 .
022=Y(5)+X(5) : .
023=X(5)*X(6)*2.0 :
N24=X(S)xX(7)%2.0
033=X(6)xX(06)
038X (AIRY(TI22.0
oab=Y(7)eX(T)

T)=P(7;7)'011fp(6t7)*01Z‘P(S;T)*QIB‘P(Q:T)*014+P(6rb)*022‘P(5-6)
13023=PlGr6)*Q24+P(555)%x033+P(4,5)%Q34+P(4,0)x044

1?=P(ﬁ.h)'OII’P(oor)-ol2-P(u.a)-o13+P<5.5)«q1n+P(7.7)-022+p(a,7)
24023%P(5,7)+028+P(5s8)40337P(4,5)4Q34+P(5,5)#044 .

T3=P(q,5)toll-9(a,3)*Qg?¢P(5,7)aQ]3-P(5l6)i01a0P(“p4)*QZZ'P(Q.7)
360PI4P(N,0)*U24+P (707 )2033=C(5,T7)%Q34+P(6,56)Q44 .

T1=S0RT(T1)#112.59
T2580RPTLT2)*112.59
T3=S0RT(T3)+112.59
TFTX=APCNS{COS(T2IsCUS(TINI*S? o296
TETY=APCNSCCLSITI)4COS(T3)I*+57.296
TETZEARCNSCCOLCT1)#COS(T2))*57,296
TFCTY . 6T.0.2)1120.2
TRIT2,61.0.2)T220.2 -

1F{T3.6T40.237320472 . .
RETURN
. END ] .
< 13
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SUBRONTINE CONTHACY»QV,TC)

A0UT <CRA FSTIMANO © CAnTRNLE (VALOR DOS TORQUES A SEREM APLTICADOS
NDS TRFS ETX05 PAR& ATIHNGIR O NYJETIVI)

NIMENRSTCH Y(13)20V(3r3) .

NIFENSTON A1C3,3)52u(3,3)5TPC)LINC3,?)

DIMERSICY 0(10.33’2(9).H(9-3);w(10):0!(10)»00(3);R(9J sALFAC(9)

COMMON
cnrine
CNMHlY
(A L M ¢10]
coMrNN
[ LAY
CNOMHPN
cavEnM

/PHPP/ABCL D) PEE, DANM [FLAG, TT»TK» TK1»X(10)
JBPFTU/PCLA 17)0Fr1(L0210),0GACL0)5 VA
JSIMUL/X3C0) s XLEIAY»XOCAY» 10 JFLAG,TTC
/DD/XXC9),YY(2),22(9)»16,0(3+3)

IDEP/ A(9,17%)2FNCT)

JaTUAZUL,U2,U3

JRUTD/w(10:1D)

JGQUAR/VX(6)I,TIC

cOoMMAN/MT/GE(3,3)
DATA ALFAZ2#0.25,3+7¢5,3¢1,0/

pn 1 Te1,3

Lot
0Z2(1,d)EQV(I,J)

J=1,3 [}

] cobTInut
no a4 11,7

4 XpeT)eY(L)
call rnLrG
cAaLtL asCv

TIf=5.7

pn 1¢ T=1,5
J12745
YR(T)eX(1)
XPeY1yex(lld

10 cnr1Tnut

calL npS

cAllL FPUFO

catt ae{vE

TA=TF1=17C

TAC=TK?

CALL NFelT/(TAC»TA)
TFCTY . LT TCIRLTURN

PROPAGACAD DE x € &I

T 1eELr

17=9

cALL polFIy¥(ll)

CALCUI P PUYGRBIT(T4+1)y £ alxX+(TX+1))

CALL Gars
CALL nut

cALCHI N DA FUNCAD JIsJETIVU E SUA DERIVADA

CALL £NOFOD

caLCuLn NE uAMA

nT‘T"/?-O
TFCI6320,20,30

20 16=10
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NCLs1y=2XXCA) 2DCL1»2)=Xx(C7) 3 (123)=0.0"XX(9)
NC2,1y¥=YY(R) 3DC2,2)=YY(7) 5 0(2,3)=0.0"YY(9)
DC3s13204=22¢¥3/22C1)30(322237,=22(8)/22(1)3003,3)=0,=14/22(1)

coONTINUE
no &4n T=1,7 .
GCTtY=CFICT21)40CL,1)+FICT»,2)20C2,1)4F1(1,3)20(3,1))+DT
GCT,2)=CFICTI2 1)L, 2)+F1(To2)+D(2,2)+4F1(T1,3)*0(3,2))«07
GEY»3)=CFICI1)a0Cl,3)4FI(1,2)%DC2,3)4F1(1,3)2D(3,3))%07
CONTINUE -
Do S0 1=1»2
nn s Jsled :
G(I'J)=“(XI~J)+O(IJJ)*DT
CONTINUE

catcinn pE HK+1

nn #0 11,6
HET,1)=ACT ) eG4, 14ACT,5)2G(S541Y+ACT,A)%G(621)*A(T27)e5(7,1)
MOTs2)50CT28)ea(ur2)+a{ls5)%0(5,2)+A01,6)2GL622) A 127)%0(7,2)
MET»3)=ACT 0)9u(8s31+8CT,5)%G(5,3)+4A01,6)1%G(623)+ALI2T7I%0(T7,3)

CONTINUE . .

HET»13=601s1) 5 W(7252)20(152) 3 H(753)=G(1s3)

H(B,131=6C3,1) 3 H(8,2)=5(3,2) 3. H(B,3)=G(3,3)

HI{92,1320C221) 57 H(922)26(<2»2) 3 H(9:23)=L(2,3)

CALCULD DE Zh+}

nn 7o 151, ‘
201)sHCTI» 102U +4(1»2)*U2+H(T,3)%u3~FOCI)
chrTinnt

calcutnp Db DELX F o

1¢=10
call rUINOCIC)
1cad .
nn &r I1=1,10
DY E1)=SaRT(P(T»1))
wl13=S0RTCu(i 1))
catTINUL

cALCIN N POS KOUDULDS

nn ifrn I=1,7
nn ol J=1,3
JlaJe7
Fl¢l,J)=aesS(FI(l,0))
FICI»Jl)=fRS(FICT,U1))
CPUTINUE
6N 150 J=d,7
FIel 0)=A05(FI(1,0))
ACT2»J)=ABSCA(CTP VY)Y
CONTINUE

catcin pt DELjU

NUC1)=AbS(YEsCo) ) DJ(2)=ABS(XR(9))IIDUCII=ABS(XB(10))
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cal.cuLo DE ZETA»DU SEJA,CALCULD DE -RK+1

nnp 120 1=1,3
Sew(l) : -
on 110 J=1.3
J=J+7
Ses+F1CI, J)'DX(J)*FI(I;JI)th(J1)+u(I Jy«pull)
CONTINUF
OA(T1)=S
COMTINUF
nn 1an0 I=4,7
S=w(l)
no 130 J=1»s
Jl=Jd+b
SES+FICI,II*IX(JY+FICI,J1)%DX(JT)
"CONTINUE
OACT)=5+G I 1)#3U(1y+G6(1,2)+DUC2)+6(I,3)%DUC3)
CONTIHNUE

no 150 I=1,6
S=A(l, 4)*0A(“)’A(IPS)*OA(S)+A(I»b)*OA(6)+A(II7)*UA(7)

RCTY =ALFACI)«S5*S
COMYINUE ]
R{7) =ALF2(7)=0A(1)~Ca(1)
RERY =ALFr(8)+uA(3)*QA(I)
RC9) =ALFACY)#»2A(2)*%0a(2)
pn lae J=1,9
BC1) =1.0/P(1)
COrRTINUE

caLcutn pE (HK+IIT,(R)=1 ARMAZFENADO EM Q

no 17e Jel,s3
o 170 I=1.9 )
0CJr1X=H{I,J)*R(T)
cOETTNUE .

calcutn DE (HK+1DT, (R)=14(HK+1)

no 2060 1=1,3
no 190 J=1,3
(X34
pG 180 K=1,4
Ki1sK+4
SeS+utl,Ky«H(K, J)‘O(IpKI)OH(Kx:J)
CONTTNUE
ATCE,J)=5+0(],9)eH(95J)
CPNTINUF
conTINuE

INVEPSAD DE MATRIZ
CALL MATINVCAL,3,3,AUsDET»IP,TIN.ISC)
cALCUI D DE (HK+1)T, (R)=1.ZK*1
nn 2260 l=1,3
$=0(T,93¢2¢9)
on 210 J=1ra

NPYRY |
SeS+0(C1,J)eZ(J3)+0(TrJl1d«Z(J1)

AR, . .. . EEmu— . E__ 9

A ol e o SN o SR . DB . TSR
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210 CONMTIMUE
QECTI=S
220 coONTTINUE

FSTIMATIVA DC CUNTQULg

Ul:AI(l;l)*Qh(l)+AI(1»2)*QA(2)+A[(1:3)*QA(3)
UE:AI(Z:I)*QL(I)+AI(?;2)*QA(2)+AI(2»3)*QA(3)
U3=AI(3:19*JA(1)+AI(3:2)*QA(2)+AI(3:3)*QA(3)
RETUPM
FND
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SUBRNUTINE FOOFG

FsTa SUB-RNOTINA DESTINA=SE A CALCULAR 0S VALORES DA FUNCAD DRJFTIV
E SUAS DERIVADAS N2 TEMPO TK+1l PARA A TRAJETORIA DE REFERENCTA

'“"_~:~".~ ﬁ-'_*“'*

-

cnMMbGN ZNEPZDFO0C9»19)5FD(9)
coMunNM /TRANS/R(32,3),QV(353)
corMpy /MT/7003,3)

COMUNY /PROPZZBC(1D)

caxmnN /SINUL/Xa(b)nXL(6),x1(q)
COMMNN /XAMN/XA»TAPZA

1=2130=23Kk=3;XaX1(1)3Y=x1(2);2Z=x1(3)

RK=SORT(X*#X+Y£Y+22+7)

Ri&2.0/RK

CONTINBE '
NFOCY.6)=(Y*XB(5)+2+XB(6))+R}
DFOCT,S)=(0e0=X*X3(5) %2, 0+YaX-3(a)~Z«XB(T)) R
NFOCT,E6)=C0,U=X*Xd(6)%2,0+YnX4(7)+2X3(8))«R1
NFOCT 7)== Yo Xu(0)~22XE(5))«"1
NFOCJ,a)=(YeXB(S)Y+XB(n)*2.0+Z+XB(7))*R}
PFOCJ.5)=(xeXu(4)+2+X8(6))R1

NFOCJ, 60 0=X Y3 (7)=vex5(0)e2.0+2:X2(5))«R1
NFOCI,7)=(re0=xXoxus(h)42+XB{GI)*R]
DFULCK,8)=(YeXo(b)~Y*XB(T7)=7+X3(4)+2.0)*R}
BFOCK.S)=(X*Xu(7)+Y*xXB(6)=72X1(5)«2,0)xR]
NFOCK, 6)=(X*Xs(4)+veXB(5))+R1

DFOCY , 72X XeXu(5)~ v*xB(u))oPl

1F{1~1)20,20, 30

CONTINUE

FOCI )= X%QClad)eY*a(1s2)+42#0(1,3))/RK
FRE2)c(XeQ(2,1)+Y22(25,2)4L+G(253))/RK
FO(3)=(X*+Q(321)+4Y23(352)+¢2+0(3,3))/RK=1.0
Xx=P{(1,2)

Y=R(2,?) {
7=R(3,2)

..Jm-n_‘yjhnm:f*jlm-{ — o m—

A RIS

FNCL)=x*QC121)+Yei(15234¢Z%N(1+3) =140
FOLSYI=Yan(2,1)4Y42(2,2)42+03(2,13)
FOLOY=X*0(3,104Y+0(3,2)+2*0(3,+3)
R1e2.0

1=8 3 Ji5 3} K=¢

an 10 10

COMTINUE
nFﬂ(7-l)=l.O

nFC(B."):l.O

NF0(9,23=1,0 -
FOC7)=X6¢1) S
Fn{B)=xE()
VERCE,20eX1(8)4(2,2)ex1(5)+R(3,2)+X1(4)
FO(9)=xH(2)=V/RK

RETURN

END
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SUBRNUTINE HﬂTXNV(l'KDN:B’DETERM'IPIVOT’INDEX'ISCALE)
DIMENSION 1PIVOTC1). ACKeK)r 4(K2K)» INDEX(K»2)
FOUIVALENCE CIROWs JR0MY» (1COLUMs JCOLUM) (AMAX»TrSHAP)

est INICLALIZACAD &w*

M= N

1SCALF= O
Riz 1n,0 *+ 63
R2= 1.0 /7 Rl

NETERPM= 140

no 20 J= 1.N

1plvatT(Jdy = 0
cOMTINUE

no 550 I= 1N

'
e#t BUSCA DO SLEMENTO PIVD *#x

AMAX= 0D

nn 105 J= 1N
IFCIPTIVETCI) = 1) 50, 105 60

nn 100 k= 1:N

IFCIpTVOT(K) = 1) 3% 100 Tu0
IFCARGCAMAY) = ABS(ACULK))) AS» 100, 100
1R0w= J

1¢c0LuM= K

AMALX= aCJrK)

CONTTNUE

CONTINUE

1FCAMAY) 1107 1060 110

NETEPM= D40
"1SCALF= O
60 Th 740

1PIVRTCICOLUM)= IPIVOTCICOLUM) + 1

ars TROCA DE LINHAS PARA COLNCAR 0 ELEMENTO PIVO NA DIAGONAL ae*

1elipAw = 1COLUM) 180, 250, 140
NETFPu= =~ DETERM

pn 206 L= 1.H

SWAP - ACIQOnsL)
AC(IRDWNL) = ACLCO_UHAL)
AtICGLUmM»IL )= SHAP
cONTTHUE

TF{n) 260, 260, 219
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np 256 L= 1.M

SHAP = s(IR0OxsL)
R(IRDWIL) = pCicOLuMeL) —
RCICRLUMLY= ShAP

cONTINUE

INDEX(T121)= IR0~
IHDEX(T1,2)= 1CCLUM
PIVOT= AeIeOLUMs [CILUM)Y

ttz £SCALONAR O DETERMINANTE wwe

pIvOTI= PIVOT

lF(ABS(DETERM) - Rt) 1030» 1010, 1010

NETEPu= pETERM/R1
1SCALF= JSCALE + 1

IF (ARG CDETERM) < R1) 1069, 1020,°1020
NETERM= NETEPM/R1 )

IsCalF= 15cALEL *+ 1

a0 Tn 1760

IFCARS(DETERM) = R2) 1040, 1040, 1060

NETEPM= DETERM+R1
15CALF= I15CALE - 1

1FUARS(LETERN) = R2) 1n50s 1050, 1060

NETERM= NETERM#R1
1SCALFe JSCALE < 1

JFCane(FTVOTT) = R1) 1090 1070, 1070

pPIVATI= PIVOVI/RI
1sCALF= JSCALL * 1

TFCARS(PIVOTL) = R1) 320. 1080, 1089

pIVOTI= PIVOTL1/R1
ISCALF= [SCALcE + 1

c0 TO 320
TFCARS(PIVOTID < R2) 2000+ 2070, 320

pIVNTT= PIVOTI+RY
7SCAlLF= ISCALE ~ 1

IFCARS(PIVOTE) = R2) 2010, 2010, 320

PIVATI= PIVOTieR1
1SCALF= ISCALE = 1

nETERM= DETERM * PIVOT1

s bt —

— T nr
———— ..
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e+* DIVIGIR A LINWA DO PIVD PELD ELEMENTD PIVO &+«

ACICPLUMSICOLUM)= 1.0

DO 350 L= 1sN ‘

AtICPLub,LY= ACICOLUMsL)Y /7 PIVOT
350 coMTINUE

! 1FC(M) 380, 380, 36)
360 no 370 L= 1.M i ’

ReICNIUM,LY= BCICOLUMALY /7 PIVOT
370 cONTTNUE

e+% REDUZIK AS LINHAS QUE NAD CONTEM O PIVO s«

e B

380 pn 550 LI1= 1N
TF(LY = TCOLUM) 400» 550, 400

400 1= ACIt,1COLUM)
ACLY, TCOLUM)= 0.0 '

NN A4S0 L= 1N
ACLYs1 )= ACLlsL) = ACICOLUMAL)AT
450 coNTTNIE

- - CT

TF(M) 550, 550, 460

460 nn 506 L= 1sM
. ACLYI )= BCLIAL) = BUIGDLUMSL)Y#*T
500 ¢nNMTINUE
550 "CONTTNUE

C—

wtt  TROCAR CILUNAS w®wn

jx el

nh 710 I= 1,N
L N « 1 = ]

c_

IFCINDEX (L) = INDEX(1,2)) 630, 710, 630

630  JROuw= INDEY(L,1)
LJ JCOLUM= INNREX(L,2)

nO 705 ke 1,N
SHAP = A(K» JROW)Y
ACK,JRNK) = AlKs JCOL M)
ACFLJCOLUM) = SnipP

705 cnbTYNUE

710 cotTiNuL

LJ 740 RETUPN ' :

LEND

! .

»
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SUBROUTINE ARCY —
DNUBLF PRECISINN Z3TX

coMunn /pER/CFO(9,1M)580(9)

COMMNOY /CUP/CCC(S250)sKCsKF

COMHON /7PROP/XBCLO)sEE L, DANYS TFL,ITs TK

COMMDN /CUPC/XR(?ZS“)!YQ(ZZSO):29(2250):TX(2250)-TY(2230)n
trz(z?SO).NP(ZZSO);ﬁR(2?50).ua(zzso).ux(225n);uv(2250)ruZ(2259)
COMuNN ZATHAZ Ul,U2,U3

NATA YRV YRMsTYM» TZ2Ms XU AP YRAG, TYMAS TZMA/ 4289, 4491 o/
DATA 7RMASTXHA, WPMA»HRMASWOMA/2%1,0,3%0.01 7
XRIKCY=ARLNS(FO(1))*57,296

YRIKCY=LPCRS(F(2))*S7,296
ZROKCIY=RPCPS(FO(3)¢1:0757.295
TX(KCHY=ARCNS(FO(a)+1.D)+57.29¢
TY(KCY=ARCOS(FO(S))I*57, 2908

T2{KCHY=ARCNS{FO(EI)I*ST . 298

IF(TK.LTL1002)60 TN S
ZROKCYI=SORT({¥5e=XI(KC) )42, 4(90.=YRIKC)Ine2,)
TY(K():SORT((VO.-TY(KC))**2-0(90.'TZ(KC))*a2.)
COMTTINUL :

WPLKEY=FD(7)*57.29%

WRIKECI=FO(B)I*37.29¢

WOLKCY=FD(Q)*57.295

TFEXFEKLYALToaXAMIXICKC y=XRm
TFCYR(KCY LT YRMIYI(KC)=YRY
TFCTY(KC) oL ToTYH)TY(KCYy=TYM
IF(T?(KC)lLTuTZM)[Z(KC):TZM
TFCXRIKC)aGT o ARMA) XR(KL )2 XDMA
IFCYPCRE)aGT o YRHADIYRIKC Y=Y LA

CTFCTYOKCYGT o TYNAITY (K )=TYHA

TFCI7CrCYe T TZMADT2(Ke )=TZMA

ZROKC Y=AMIMI(L%HMAS 22(Ke Y)

TXCKC Y= MINICTXHAS TX(KC)).

AzABS (HFCKC))

TFCAGRT o WPMAIRPUKC)Y=SNPLKC)/A%APMA
A=ARS (WR(KC))

TFCACGT WRUAIAPCKC)=AR(KC ) /A% wRMA
A=ABSCHOCKC))

TFCALAT nOMAIAQUKC)ISHACKC ) /AX NOMA
CONTTsE

uxtrey=ut

UYC(KCY=UP

uz{KtiI=u3

WU=APS(LT)

TFCUU AT 0.05)uXCKZI=UXCKC)/UU~0.05
HU=ARS(L?)

TFCULLGT D4 C5IUY(RIISUY(KC Y/ UU+0,.05
HU=ARS{UI)
TFCUD.GTe0.05)UZ(KCI=UZ(KC)I/UU+0+05
RETURN . .

END ’

NI N—— RS

B Fa i

oo




- A.35 -

SUBRONTINE ARCVE -
COMMON ZTETAZAX(253)sHY(250)542(250)

COMMON ZTET/ZTEX(252),TFY(250),TEZ(250)

coMMnNn ZCUR/ZCLC(S259)sKC e KF .

COMMON ICUPC/XH(?zs“)iYR(2?50);ZR(2250):TX(??SO)»TY(ZZSO)’
®7202250 ), WP(2250)2 48(2250),10(2250)

COMMON ZCUPCP/XRP(750),YRFLT50M),2RP(750) N ‘
€3, WPPC750)s RRP (TS0 ) s QP (750) A WL MBI ELIFAR (LS
COMMON ZCURCM/XSMET750),YRM(7S50)» ZRU(7S50) > TXMC7S0) 2 TYM(T30),T7M (750
#), W T50)» HRM(750) s AQUCTSN)

KG=KC 3 KkM=vC=1 ; KC=KG+1l

TF(KM.FG.DIKM=1

eaALL ArRCY

NGY=S0RTCTEY(RGI*TEY(KGI+TEX(KGI*TEX(KG))
NG2=SaRT(TEY(KGIATIY(KAI+TEZ(LGI*TEZ(XG))
YRPCKGISXRIKCI+TEY(KG)

YRM(KRI=XR(KC)I=TEY(XG)

YRPIKG)ISYR(KCI+TEX(KG)

YRM(KGI=YR(KCI-TEX(KG) '

FRE(KGY=ZR(KCI+DG]

FRMUKGY=2R(KC)=DGL

TXPIKRI=TX(KCI+DG2

TXHM(KRYI=TX(KC)=0G2

TYP(KGR)I=TY(KCI+TE2(KG)

TYMIKR)I=TY(KC)=TRZ(XG)

TZPIKGYI=TZ(KCI+TEY(KG)

TZHKGI=TI(KEI~TEY(KG)

WPPLKGI=WP(KC) +nx (<)

WPM{KGIEWP(KC)=nY(K5)

HRP(KGIEWRIKCI+n2(<G)

WRMIKG)I=HR(KCI=AZ(Ks)

WOPC(KR)I=HOCKC ) +nY (<G)

WOM(KA)IZWO(KC)=rY(KG)

KC=KG

RETUFRN

END
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