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Sumario

Este documento apresenta o resultado de investigacoes conduzidas no ambito
do projeto ODySSea, cujo trabalho serve de base a esta dissertacao. No seu
curso, desenvolveu-se, em MATLAB, o simulador SAPS, cujo principal ob-
jetivo é o estudo da dinamica de atitude aplicado a satélites pequenos em
orbitas baixas. A estrutura deste trabalho integra, portanto, duas partes
distintas; a primeira, dizendo respeito ao movimento de translacao de um
satélite, e a segunda, relativa ao seu movimento rotacional. O simulador
desenvolvido ¢ eficiente na determinacao e representacao de forgas ambien-
tais, como magnética, aerodinamica e gravitica, usando para tal modelos
sofisticados. No caso do problema do controlo de atitude, usam-se, sobre-
tudo, os torques gravitico e magnético. Apods abordagem do problema no
caso de um unico satélite, simula-se, entao, uma formacao de satélites e é
concretizado um estudo que analisa o problema especifico de satélites com

seguimento.

Palavras-chave: satélite, dinamica, atitude, simulacao.
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Abstract

This document presents studies done on the ODySSea project. The work
done on this project is the basis for this master thesis. In its course, it was
conceived, in MATLAB, the SAPS simulator, where the main objective is
to study the attitude dynamics of low-Earth orbit (LEO) satellites. The
structure of the project integrates two different parts: the first, concerning
the orbital motion of the satellite, and the second, concerning its rotational
motion. The simulator is efficient on the determination and representation
of environmental forces such as magnetic, aerodynamic and gravitational,
using sophisticated models for this purpose. Specially applied to the atti-

tude control problem, gravitational and magnetic torques are used.

Following this problem for one satellite, simulations for a formation of sa-

tellites and a study for the specific problem of trailing satellites are done.

Keywords: satellite, dynamics, attitude, dynamics, simulations.
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Introducao

Nesta tese de mestrado é estudado o problema da dinamica de atitude de um satélite
e do seu controlo e estabilizacdo passivos durante a fase de observacao cientifica. A
atitude consiste na orientacao de um corpo num determinado referencial.

Durante as ultimas décadas, a simulacao tornou-se uma ferramenta de grande im-
portancia nos projetos de investigacao e desenvolvimento. A simulacao, efetuada numa
fase inicial do projeto de desenvolvimento, permite obter uma percecao mais aprofun-
dada sobre o desempenho do sistema e promove uma reducao em tempo e respetivo
custo na fase de concecao. Esta tendéncia verifica-se em especial na area do setor es-
pacial, onde testes reais nao sao passiveis de serem realizados ou sao extremamente
ONErosos.

A simulacao da dinamica de atitude de um satélite incorpora diferentes discipli-
nas da engenharia estando longe de ser um assunto isolado, integrando varias areas e

métodos de engenharia e propondo a integragao de diversos desafios:

e Interface Orbital: a dindmica de atitude (rotacional) e a dindmica orbital
(translac@o) sao interligadas. Mesmo quando se aborda o problema cldssico, em
que s6 intervem o campo gravitico, é preciso ter em conta que a dinamica da

orbita afeta a dinamica de atitude e vice-versa;
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Dindmica de atitude

Estabilidade

Figura 1.1: Interligagido da dinAmica de atitude com as restantes matérias (adaptado de
P.Hughes, ”Spacecraft Attitude Dynamics”, John Wiley&Sons, 1986)
e Interface Dinamica: formulacao dos problemas fundamentais da dinamica que
envolvem a escrita de equacoes diferenciais. No que toca as forcas e torques apli-

cados, devera fazer-se uma abordagem tao proxima quanto possivel da realidade;

e Interface de Estabilidade: uma vez que as equacoes diferenciais que descrevem
a atitude sao nao-lineares ¢ dificil resolvé-las de forma analitica. O primeiro passo
légico é localizar os equilibrios e sugerir o sistema de estabilizagao de atitude para

cada posicao de equilibrio estavel;

e Interface de Controlo: mediante métodos de controlo ativo, passivo ou uma
combinacao de ambos, cada missao deve justificar a forma de controlo mais ade-

quada;

e Interface de Estrutura: Utilizaremos a dinamica do corpo rigido para o pro-
blema em questao. Nao devemos com isso esquecer que a geometria, distribuicao

de massa e rigidez reais do satélite podem nao ser simples.

e Dinadmica de Fluidos: aplicavel a satélites que, pela presenca de propulsores,
tém depdsitos de combustivel liquido a bordo. Geralmente, no caso de satélites
de érbita baixa com elevado tempo de operacgao, nao faz sentido falar em com-

bustiveis liquidos para propulsores.

A figura 1.1 representa, a excegdo da dindmica de fluidos, o0 modo como integramos



as varias disciplinas. As interfaces entre os componentes estao definidas e desenhadas
de uma forma que torna a arquitetura do modelo aberta e modular. Tal estrutura

permite introduzir com facilidade modificagoes no modelo simulado.

Veremos que o controlo magnético é um método ideal para satélites pequenos em
orbita baixa. Na concecao de uma missao, fica definido um conjunto de especificacoes
sobre a atitude. Utilizam-se para controlo sistemas ativos, passivos, semi-ativos ou

semi-passivos.

Os satélites ou naves com controlo ativo consomem combustivel ou outro tipo de
energia armazenada para a criacdo de torques de controlo. Sendo em geral rapidos e
precisos, carecem de hardware especifico e caro e tém associada uma carga maior. As
missoes planeadas com sistemas ativos de controlo estao limitadas pela quantidade de
combustivel disponivel a bordo. Por estas razoes este tipo de controlo estd fora da

nossa abordagem.

O controlo passivo recorre a forcas naturais; conhecendo o ambiente fisico externo,
este interage com o sistema de controlo do satélite para que seja assegurada a sua esta-
bilidade. O uso da estabilizacao aerodinamica, estabilizacdo por rotacao, estabilizacao
gravitica e estabilizacao magnética permitem ainda diminuir a complexidade dos siste-
mas do satélite bem como o custo da missao. Em geral, os métodos de estabilizagao
passiva de atitude sao uma vantagem pela diminuicao do custo da missao, da massa do
satélite (3 a 5% da massa total [CMRS94]) e do consumo de energia. Face aos sistemas
ativos, os sistemas passivos representam uma menor precisao na definicao da atitude
mas veremos como podemos fazer uso da estabilizagdo magnética obtendo resultados

satisfatérios.

O problema da estabilizacao consiste no da projecao do satélite para operar segundo
uma direcao aproximada que devera ser definida antes do langamento ou antes da fase
de observacao cientifica. O problema do controlo é entendido como a manutencao de

uma determinada atitude necessaria a fase de observacao cientifica, nao obstante as
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diversas perturbagoes ambientais existentes. Desenvolve-se neste trabalho um sistema

de estabilizagao e de controlo passivo que responde aos nossos requisitos.

1.1 Enquadramento

O presente trabalho enquadra-se nas atividades decorrentes do projeto ”Dinamica
Orbital dos Sistemas Espaciais”, ODySSea!, onde se prevé a concecio de um simulador
de atitude para satélites em érbita baixa. Posteriormente, o projeto extende-se ao

problema do voo em formacao.

1.2 Plano geral e arquitetura do simulador

O simulador pretende ser uma ferramenta no estudo da fase de observagao cientifica
de uma missao. Devendo prever com rigor a posic¢ao e orientagao de um satélite (ou uma
formagao), tem uma estrutura complexa que atenta a véarios problemas: propagagao
orbital, modelos de ambiente, propagacao de atitude, controlo e simulacao de atuado-
res. Os modelos de ambiente desempenham um papel nuclear; sdo contabilizados nos
algoritmos de propagacgao e usados para processos de controlo — figura 1.2.

O estado cinemético contém informagao sobre a posigao, velocidade e atitude do
satélite. Com base nestas grandezas, os modelos de ambiente (cap. 4) preveem
parametros importantes como os campos gravitico e magnético e a densidade da at-
mosfera. No simulador concebido deu-se especial atencao aos efeitos perturbadores que
atuam em 6rbitas baixas, como a distorcao gravitacional, campo magnético e arraste ae-
rodinamico, entre outros. A dinamica orbital e os desvios causados pelas forcas pertur-
badoras permitem propagar o movimento do satélite — através da resolugao de equacoes
diferenciais do movimento. Implementamos no trabalho uma estratégia de controlo de

atitude com ganho constante que garante a autonomia necessaria para missoes deste

'Financiado pela Fundacio para a Ciéncia e a Tecnologia com ref.: PTDC/CTE-SPA /098030,/2008



1.2 Plano geral e arquitetura do simulador

Ganho de . q
Linearizacdo
controlo
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Modelo orbital

e e e e e e e s s e e
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Figura 1.2: Esquema geral do simulador.

tipo. O controlo é projetado segundo o método do regulador linear quadratico, LQR,
que envolve o conhecimento de um campo magnético médio disponivel ao longo da
orbita e segundo o qual, por meio de controladores, se consegue estabilizar a atitude.
O método LQR ¢é aplicado aos sistemas lineares garantindo o controlo 6timo. O pro-
blema de controlo 6timo consiste em minimizar uma fungao de custo quadratica e gerar

uma matriz de ganhos para realimentacao.

A estabilizacdo da atitude é fundamental para o sucesso de uma missao e por isso
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consiste na maior preocupagao deste trabalho. A sua previsao permite-nos saber de
que modo, por exemplo, estao orientados os painéis solares ou apontadas camaras ou
telescépios. Direcionados para pequenos satélites, estudaremos a cinematica rotacional
e posteriormente implementaremos métodos de controlo de atitude que fazem uso de

magnetorquers. Finalmente, pretende-se alargar este estudo para satélites em ” forma-

tion flying” .

— orbit _ cantrol
Simuladlor de Afitule para Sateltes de Orbita Baixa x  y oz
Afiiude (Km) 7381853 5 22
Capyright (=) 2011, 2012, Fiipe Agostinho Lishos Posigan Inicial (ECD (5218 204/-4782.577 146646 | km ﬁ?gé:gs) — Calcular Coef. Const
(orientagao da Doutora Elena Duarte) P 35 Velocidade Inicial (€| -0.5739 |-0.61409 | 7.4375 | kmisec Rt :
Desenvolvido no ambia da halsa FCT. Epoca 2 e 5
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Figura 1.3: Aspeto geral do simulador.

A interface criada (ver figura 1.3) permite ao utilizador controlar a grande maio-
ria dos parametros da simulagao: tempo, passo de integracao e numero de Orbitas a
simular, parametros do satélite, posicao inicial na 6rbita, tipo de atuadores, estratégia
de controlo, orientagao inicial do satélite e respetiva velocidade de rotagao. O modelo
de controlo tedrico devera ser analisado ad hoc, através do estudo de estabilidade que

prevé quais os coeficientes da matriz de peso a inserir. A geracao de coeficientes cons-
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tantes em ’controlo’ estd associada a simulagao do controlo linear com realimentacao,
isto é, o caso tedrico. Como resultado desta simulacao, gera-se uma matriz de ganho
que ¢ utilizada pelo simulador principal.

O algoritmo de controlo comporta um certo conjunto de blocos conforme o es-

quema 1.2 referente a analise preliminar.

1.3 Estrutura da tese

Nesta tese sera descrita a concecao do simulador, efetuado com uma série de especi-
ficacoes, e que pretende abranger um tipo de missao genérica ja referido. O capitulo 2
diz respeito a consideracoes importantes no curso do trabalho, tais como sistemas de
referenciais e sistemas de tempo, sendo ainda abordadas as definigoes e conversoes que
dizem respeito a esses sistemas.

O capitulo seguinte, capitulo 3, tem como objeto de estudo as dérbitas e descrigoes
das mesmas com base em elementos orbitais. Neste contexto, é feita uma abordagem
as 6rbitas keplerianas e érbitas perturbadas. Segue-se a familiarizacado com as Orbitas
baixas e conce¢ao de um modelo de propagacao orbital.

No contexto das orbitas baixas, o capitulo 4 faz uma abordagem aos modelos de
ambiente fisico no espago, considerando-se o campo gravitico, campo geomagnético e
arraste aerodinamico.

No capitulo 5, é tratada a cinematica de atitude e as varias representacoes de
rotagoes: Matriz de Cossenos Diretores, Quaternioes, Angulos Euler (pitch, roll e yaw)
ou Parametros de Rodriguez. Partindo daqui, apresentam-se as equagoes do modelo
dinamico do satélite e dos atuadores, sendo que o conjunto destas equagoes cinematicas
e dinamicas para a atitude constitui o foco central do simulador.

O capitulo 6 pretende retratar o problema do controlo e estabilizagao de atitude.

Para isso, é abordado o controlo ativo e controlo passivo, bem como o desempenho da
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estabilizacao por gradiente gravitico e o problema de controlo por meio de magnetor-
quers. Posto isto, é considerado o uso do campo magnético local para aplicacao de
torques de controlo sobre o satélite e adaptacao de um método baseado no regulador
linear quadratico.

O capitulo 7 é dedicado ao estudo da dinamica dos satélites ao longo das suas
orbitas, particularmente no que diz respeito a formagoes com seguimento. Missoes que
envolvem formacoes permitem, em geral, a economia de custos e potenciam tarefas
complexas. No caso de formagoes em seguimento, colocam-se varios satélites com pay-
loads especificos na mesma 6rbita com um certo espacamento. Estabilizados com os
métodos referenciados, estes satélites pode realizar comunicactes entre si repartindo
fungoes ou participando em missoes com requisitos variados.

Finalmente, no capitulo 8, ” Conclusoes e Trabalho Futuro”, retiram-se as conclusoes
pertinentes da realizagao deste trabalho e sao revistas as perspetivas de trabalho futuro.
Ne futuro, a inclusao das perturbacoes aerodinamicas no modelo tedrico podera ajudar
a desenvolver um modelo mais completo. O trabalho desenvolvido neste ambito, e
cujo resultado escrito é a presente tese, deverd prosseguir atribuindo maior énfase a
outro tipo de formagoes e desenvolvendo um estudo mais pormenorizado dos modelos

de ambiente.



Definicoes (erais

Todo o trabalho desenvolvido envolve o conhecimento da posicao e orientacao de
satélites. Por isso, deve ser feito um conjunto de defini¢oes que a seguir se tomam e,
com base nessas defini¢oes, desenvolvem-se as equacoes de cinemdtica e dindmica (vd.

capitulos 3 e 5).

2.1 Sistemas de Coordenadas

Ao longo do texto faremos referéncia a cinco sistemas de coordenadas!, cada um
deles correspondente a um referencial ortogonal direto. Os referenciais mais importan-
tes para o estudo da atitude estao centrados no satélite, normalmente no seu centro de
massa, enquanto que os restantes indicam a posicao do satélite em relagao a Terra. O
referencial do corpo (BCS) e o referencial de controlo (CCS) podem ser confundidos ja
que na nossa abordagem sao coincidentes. No entanto, atendamos a definicao de cada

sistema de coordenadas:

!As expressbes ”sistema de coordenadas” e "referencial” sdo aplicadas no mesmo sentido. No
entanto, ”sistema de coordenadas” refere-se a descri¢do de eixos e origem definidos teoricamente e ”re-
ferencial” a um conjunto de referéncias fisicas conhecidas. No nosso caso, cada sistema de coordenadas
é definido com base em eixos e pontos de relevéancia fisica, permitindo-nos o abuso de linguagem.
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Referencial Orbital (OCS) [io, jo, ko] — @ sua origem é no centro de massa do
satélite, o versor ko tem a direcao do zénite local, jo ¢é tangente a trajetéria tendo a
direcao e sentido contririo da velocidade. O versor io, do eixo X,, tem a direcao e
sentido a normal da drbita sendo coincidente com o vetor velocidade angular para uma

orbita circular.

l;t

o

Orbita

Terra

Figura 2.1: Referenciais de Controlo e Orbital.

A origem do Referencial do Corpo (BCS) [ib,jb,f(b] coincide com o centro de
massa do satélite e os seus eixos com os eixos principais de inércia. Normalmente,
define-se o versor ﬁb coincidente com o eixo de menor momento de inércia e o ib com
o eixo de maior momento de inércia. Veremos que num satélite com spin se podem
manipular os eixos X e Y de uma forma conveniente, definindo novos eixos de inércia
I, e I, virtuais. E a este referencial que se referem os sensores de atitude e onde se
projeta o campo magnético gerado pelos magnetorquers.

Referencial Inercial Terrestre (ECI) [ii,ji,f{i]. A origem deste referencial é
definida no centro de massa da Terra e este nao roda com ela. O eixo k; é ao longo

do eixo de rotacao terrestre com sentido positivo Sul-Norte. i; e J; definem um plano

10
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paralelo ao ao plano equatorial onde i; aponta na direcao do equindcio vernal, Y, e j;

completa o referencial ortogonal direto.

b Plano da ecliptica

Equador

Figura 2.2: O equindcio vernal é o ponto de intersecao da ecliptica com o equador. No
primeiro dia de primavera no HN o Sol incide neste ponto. (Imagem MATLAB)

Referencial de Centro Terrestre e fixo na Terra (ECEF) [i¢,js, ki]. E um
referencial com origem definida no centro de massa da Terra e roda congruentemente
com esta, coincidindo com o ECI no dia e hora do equinécio vernal.

Decorrida a simulagao, é possivel ver (figura 2.3) a orientacao do referencial BCS

em cada ponto da orbita, bem como a rotacao terrestre e o percurso orbital.

(a) Orientagao do referencial BCS. (b) Percurso de dois satélites em
formagao.

Figura 2.3: Visualizagao direta na interface do simulador.

11
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2.2 Definicoes de Tempo

Para além de sistemas de coordenadas bem definidos, é necessario um conhecimento
rigoroso das definigdes de tempo. A defini¢ao do referencial ECEF, por exemplo, exige

um conhecimento rigoroso do tempo de uma revolugao — ou um dia.
Hora Solar

Costuma definir-se com base na ascensao reta do Sol e no tempo decorrido desde
o meio-dia solar. O tempo GMT, Greenwich Mean Time, corresponde a hora solar no

meridiano de Greenwich a 0° de latitude.
Tempo Sideral

A nocao de tempo sideral, UT1, baseia-se na rotacdo média terrestre!, coincidindo
por isso com um dia solar. Atualmente, esta rotacao é medida no referencial parado
das posicoes celestes dos quasares mais distantes, observados com VLBI?. Convém
referir que a posi¢ao do ponto Vernal varia muito lentamente devido ao movimento de
precessao’. Desta forma, devemos falar em tempo sideral aparente quando se desprezam

estes movimentos seculares.

No momento em que o ponto Vernal passa o meridiano local define-se a hora
00hO0Omin em tempo local sideral aparente. Se esse meridiano for o de Greenwich
referimo-nos ao Tempo Local Sideral Aparente de Greenwich, GMST: Ognrs7-

4

A seguinte expressao® é usada no nosso cédigo, permitindo calcular o GMST & meia

noite (i.e. Oh):

O 1o = 24110, 54841 + 8640184, 812866117 + 0,093104T3 — 6,2 x 107573, (2.1)

123 h 56 min 4,091 seg

2Very Large Baseline Interferometry

3Perfodo de precessdo: ~ 26000 anos. Uma, variacio, igualmente resultante da precessao planetéria,
existe no angulo €, entre o plano da ecliptica e o equador (vd. figura 2.2). A este valor dé-se o nome
de obliquidade da ecliptica. [Las86] faz um estudo rigoroso apresentando resultados com precisao de
0.04 segundos de arco por cada 1000 anos.

retirado de Astronomical Almanac, 1984, S15

12
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Na expressao 2.1, Tyr é o numero de séculos (36 525 dias) passados desde a época
J2000: 12h00min00seg do dia 1 de janeiro de 2000.

Data Juliana

A data Juliana é uma medida de tempo continua que, na versao original, expressa
o numero de dias decorridos desde o meio-dia de 24 de novembro de 4714 a.C. do
calendario Gregoriano'. Para efeitos de cdlculos astronémicos é necessaria uma medida
continua de tempo. Esta medida é também utilizada na propagacgao orbital tendo-
se um intervalo de tempo dado simplesmente pela diferenca de duas datas julianas:
At = to — t1.

Tempo Universal Coordenado

Até 1 de Janeiro de 1958 a hora civil baseava-se no tempo sideral, UT1. Desde entao,
passou a adotar-se a Hora Atémica International® definida por transicoes especificas

dos eletroes de Césio-133.

10 dia 1 de janeiro de 4713 a.C. no calendério Juliano corresponde ao dia 24 de novembro de 4714
a.C. no calendario Gregoriano, utilizado atualmente.
2 Bureau Intérnational des Poids et Mesures
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Dinamica Orbital

O presente capitulo diz respeito & descrigdo e definicao das érbitas para o que
utilizaremos elementos orbitais como inputs. Embora a maneira como o satélite se move
ao longo da sua dérbita possa ser definida com alguma simplicidade por meio das leis de
Kepler, abordaremos algumas perturbagoes orbitais a ter em conta e estudaremos os
seus efeitos. Finalmente, explicitaremos o modelo de propagacao implementado, tendo

em conta as condicoes presentes em Orbitas baixas.

3.1 Descricao de Orbitas

A dinamica orbital aqui apresentada refere-se ao movimento do centro de massa de
um satélite numa Orbita terrestre. Esse movimento deve-se, unicamente, a gravidade,

podendo, para além disso, estar sujeito as perturbacoes acima referidas.

3.1.1 Elementos orbitais e input orbital

O ponto de partida do simulador deve ser o propagador orbital que, com base em
certos valores descritivos da érbita, calcula com rigor a trajetoria do centro de massa.

O conjunto desses valores constitui o input orbital que podera ser dado diretamente

15



3. DINAMICA ORBITAL

pela posigao e velocidade num dado instante ou pela forma de elementos keplerianos.
Na interface do simulador SAPS é possivel atribuir qualquer um dos inputs, sendo
que os parametros podem ser carregados numa TLE! ou introduzidos diretamente. Os
elementos keplerianos dao-nos informagoes sobre a orientagao da oérbita no espaco e
sobre a posicao do satélite na érbita num dado instante de tempo, a que chamamos

época, .

Pélo Norte R

Plano
Equatorial

Nodo
Ascendente

Equinécio

% Vernal

Figura 3.1: Representagao dos elementos orbitais.

Utilizamos a seguinte nomenclatura:

!disponibilizadas pelo North American Aerospace Defense Command encontram-se na forma, de
TLE, Two Line Element Set, e podem encontrar-se no sitio da Celestrak (vd. apéndice A.2).

16



3.1 Descrigao de Orbitas

Tabela 3.1: Elementos keplerianos

To Epoca.
ig Inclinacao da érbita em relagao ao plano equatorial.
Q Ascencao reta do nodo ascendente, angulo

entre o equindcio vernal T e o ponto em que
a orbita atravessa o plano equatorial
quando passa de uma latitude negativa a positiva.
e Excentricidade da orbita.
wo Argumento de perigeu, angulo ao longo da elipse
entre o nodo ascendente e o ponto de maxima aproximagao a Terra.
Mo Anomalia, fragao de tempo decorrido desde o perigeu,
tratado como angulo varia uniformemente com o tempo,
resultado direto da segunda lei de Kepler.
ng Deslocamento médio, este valor representa

o numero de érbitas realizadas por dia.

O programa parte destes elementos orbitais em 7Ty e apresenta, de imediato, o estado
cinético do satélite para esse instante. Ao correr a simulagao propaga-se o deslocamento

para T > Tj.

3.1.2 Orbita de Kepler — revisao

Em 1609, Johann Kepler descobre que os corpos celestes descrevem érbitas elipticas
fazendo um estudo exaustivo das drbitas planetarias. As trés leis que dai surgiram sao
suficientes para, hoje, se simular o movimento de varios corpos. No limite de campos
graviticos fracos, as correcoes relativistas nao sdo necessdrias. Ao mesmo tempo, as leis

de Kepler sao embrionarias do conhecimento que hoje se tem sobre a gravitagao:

17



3. DINAMICA ORBITAL

Leis de Kepler

1. A é6rbita de cada planeta é uma elipse com o Sol num dos focos';

2. A linha que une o planeta ao Sol varre dreas iguais em intervalos de tempo iguais;

3. O quadrado do periodo de um planeta é proporcional ao cubo do semieixo maior

da elipse que é sua Orbita.

Problema de Dois Corpos

Quase um século depois, Newton provou que estes principios eram aplicaveis a todos
0s corpos sujeitos a uma forca gravitica central, e ndao apenas a do Sol, reconhecendo-os
como leis. Da segunda lei de Newton, presente na Philosophie Naturalis Principia
Mathematica [1687], a variacdo do momento é proporcional & resultante das forcas

impressa, tendo a mesma direcao e sentido dessa forga:

> Fi=mr (3.1)

Daqui, a equagao de movimento para um satélite de massa m a orbitar um corpo

central de massa M. Onde 7 é o vetor posi¢do de m em relagao a M;

G(M +m)

7 F=0 3.2
T+ 3 T (3.2)

Onde G = 6,670 x 10711 m3/(kg.s?) é a constante de gravitacio universal. No caso
de M ser a massa da Terra e m a de um satélite artificial; G(Mg + m) =~ GMg = pg.
A constante jug a nivel de cédigo com o valor: 398600, 4418 km?/s2.

Problema a n corpos

A equagao (3.2) refere-se ao problema de dois corpos em interagao gravitica, sem
perturbacoes. No entanto, existem varios corpos que podem afetar o movimento de um

satélite numa Orbita terrestre. Para um sistema de n corpos, cada um tem um campo

!Na altura apenas se conheciam os planetas do Sistema Solar.

18



3.1 Descrigao de Orbitas

gravitico associado. Consideremos, entao, um sistema de massas mi, meo, ms, ... My
em que se pretende determinar a forca sobre a massa m;. Ora, a forca que uma massa

m; exerce sobre uma m; serd dada por:

- Gm;m;
_ J =
Fy=— 3 Tji (3.3)
%)
Onde 7;; representa a posicdo de m; em relacdo a m; para um mesmo referencial
J J

onde se definem as posicoes 7; e 7;:

i = 7 — 7 (3.4)

Assim, segundo a Segunda Lei de Newton (3.1), a resultante de todas as massas

7

sobre a massa m; é:

n
— m;
— ) J .
Fy = —-Gm; 5 Tji (3.5)
j=1 1ij
J#i
Momento Angular Orbital
O momento angular orbital A é uma constante do movimento devido a presenga
unica de uma forga central, gravitica, e por isso conservativa. Como a forca gravitica
aponta sempre na direcao do centro de rotagao, em nenhum instante existe uma com-
ponente tangencial ao movimento, i.e., na direcao da velocidade. Por isso, o momento

1

angular orbital nao varia’. O momento angular orbital num dado ponto da orbita é

dado em funcéo da sua posicao em relagao ao corpo central, 7, e velocidade, v, por

h=7Fx7 (3.6)

!Na realidade existem sempre fatores dissipativos o que & partida invalida o nosso argumento.
Porém, justificamos adiante, pode considerar-se que h nao varia significativamente na presenga de
arraste atmosférico.
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3. DINAMICA ORBITAL

Os vetores 7 e ¥/ estao definidos no plano orbital e por isso a direcao e sentido de h

sera mencionada doravante, normal da drbita.

E de interesse verificar que a magnitude de h é dada por:

h =rv cospy (3.7)

Onde ¢ ¢ o angulo de voo, i.e. o angulo entre o horizonte local! e a direcio da
velocidade.

Energia

A energia mecéanica especifica também é uma constante do movimento para condicoes

conservativas sendo a soma da energia cinética, v?/2, e da potencial, —pu /7

UQ_H: I
r

E=— - .
2 2a (3.8)

3.1.2.1 O problema de Kepler

Com base na geometria das érbitas é possivel prever a posicao do satélite seja a
orbita circular ou eliptica. Para tal, introduz-se o conceito de anomalia média, M, que
apesar de variar entre 0 e 27, representa a area varrida desde o instante ¢, de passagem
no perigeu. Da segunda lei de Kepler — ”"Uma linha que liga o satélite ao corpo central

varre dreas iguais em intervalos de tempo iguais”:

m

M =F —esinE = —
a

(t—t,) (3.9)

Onde a é o semieixo maior da elipse, e a excentricidade e E a anomalia excéntrica?.

Note-se que a velocidade angular orbital média® é dada por:

O horizonte local é o plano que num dado ponto da 6rbita é perpendicular ao vetor posicio (ECI)
desse ponto.

2Para uma compreensio mais detalhada destas grandezas ver apéndice XX

3Em inglés mean motion: obtém-se dividindo uma revolugio (27) pelo periodo orbital T

20



3.1 Descrigao de Orbitas

I
n=y/5 = M=n(t-t) (3.10)

Na solugao da equagao transcendente (3.9) usou-se o método de Raphson-Newton:
consideramos uma funcao f(z) e desenvolvemo-la em séries de poténcias usando a

expansao de Taylor;

Fa) = flao) + flao)s 4 L) g2y TP @)

o ] (3.11)

definindo § = = — 29 = —f(x0)/f'(z0) e usando apenas o termo de primeira ordem

constréi-se um algoritmo para o cdlculo da anomalia excéntrica;

i
Tnt1 = Tp + Op = T — ]{,((x‘;)) (3.12)
M — E, 4+ esinE
= B = Bn + — _"ecos = h (3.13)
n

A solugao desta equacao — solucao para o problema de Kepler (equagao 3.9) — dé-
nos o valor da anomalia excéntrica e permite-nos saber a anomalia verdadeira v e a

distancia r ao satélite:

cosE —e
= 3.14
cosy 1 — ecosE ( )

r = a(l — ecosE) (3.15)

As funcoes criadas utilizam a excentricidade dada pela TLE e a anomalia média

calculada para o instante T; M = My + n(T — Tp).
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3. DINAMICA ORBITAL

3.1.3 Orbitas perturbadas

Consoante o tipo de drbita existem perturbacoes a ter em conta. Adaptamos ao

nosso modelo o conhecimento existente sobre perturbagoes que afetam érbitas baixas.

3.1.3.1 Perturbacgao do Gedide

O modelo apresentado anteriormente pressupoe corpos pontuais e apenas interagoes
gravitacionais. Ambos os pressupostos sao imprecisos e devem ser corrigidos por meio
de um termo perturbativo, @, adicionado a equacao (3.2): F=—(u/r3)F+ ap. Em pri-
meiro lugar, consideremos o campo gravitico provocado por um corpo nao-homogéneo

e nao-esférico como a Terra.

A primeira abordagem é relativa & nao-esfericidade, de onde surge um elipsdide cujo
eixo equatorial é superior ao eixo polar. A tabela 3.2 apresenta alguns desses elipséides

de referéncia.

Tabela 3.2: Evolucao dos modelos de elipséide

Designacao - data Eixo equatorial, m | Eixo polar, m
Esfera 6 371 000 6 371 000
Airy 1830 6 377 563 6 356 257
Bessel 1841 6 377 397 6 356 079
International 1924 6 378 388 6 356 911.9
GRS 1980 6 378 137 6 356 752,3141
WGS 1984 6 378 137 6 356 752,3142

De modo geral, a forca associada a um objeto tridimensional atuando sobre uma

massa pontual é dada pelo integral de volume:

F = —/ p ng'da:dydz (3.16)
\a r
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3.1 Descrigao de Orbitas

Correspondente ao campo de potencial:

U= —/ pgdxdydz (3.17)
v T

Onde p = p(z,v, z) é a densidade de massa do elemento volume a integrar na posigao
7 =rf.

Considerando uma Terra nao-esférica e nao-homogénea, a solucao de campo afasta-
se da solucao U = —GTM encontrada para a Terra esférica. Conhecendo com exatidao
a fungao p = p(x,y, z) seria possivel a determinac¢do de um modelo rigoroso de campo
através de métodos numéricos. No entanto, a situacao é inversa: observando érbitas
de satélites é possivel conhecer-se cada vez melhor o potencial gravitico terrestre.

Lancada em marco de 2009, a missio GOCE' da ESA tem como objetivo produzir
os resultados mais atuais deste modelo onde as anomalias gravitacionais se poderao
encontrar numa precisio de 10™%ms =2 [DFHT02].

O problema resume-se ao da determingao de condicoes fronteira partindo das equagoes
de Laplace para a forga 3.16 e potencial 3.17:

0F, O0F, OF,

5t ot =0 (3.18)

U, n ouy n ouU,
ox dy 0z

=0 (3.19)

As fungGes harménicas g e h satisfazem a equagao de Laplace para o potencial A.5:

1
g(z,y,2) = ] PT(sinA)cos(md) 0<m<n n=01,2,.. (3.20)

1
h(z,y,z) = mPﬁ”(sin)\) sin(méd) 1<m<n n=12.3,..

d e A sao respetivamente a latitude e longitude geocéntricas do ponto na érbita. r

! Gravity Field and Steady-State Ocean Circulation Explorer

23



3. DINAMICA ORBITAL

é a distancia ao centro da Terra.

Com parametrizagdo em coordenadas esféricas apresentamos a aceleracao devida a

nao-esfericidade (Eip = [a;, aj,ak]T)13

a = 187(]_7“7]{87[] r— 1 87[] r (3.21)
Clror e [r2 + 72 o5 | " 7417 0N ! '
10U Tk ou 1 oU
= TR T il S 3.22
A T 7212 00 T’ (3.22)

19U /it ou 5.23)

e T T

Cada uma das derivadas parciais dos potenciais apresentados acima € descrita com
base nos polinémios de Legendre (P)") [Val97, p. 491] e coeficientes orbitais associados
(Chm € Sim)?. O potencial ndo-esférico, ®, pode ser escrito (com pg = GMg) na forma

de uma soma de harmoénicos esféricos:

Hea J2 9
o = 1—1-@(1 — 3sin“ 9)
J3 .. 2 .
+ 2—?3(3 — 58in” ) sind
- %(3 — 30sin” § + 35sin* §)
o (3.24)
5 .2 s 4y
~ 5,515 = 70sin® & + 63sin” 6) sin g
Ji
+ =% (5 105sin®§ + 315sin* & — 231 sin® 6
1676
+¢]

onde € corresponde a ordens superiores. A equacao 3.24 resulta de uma simplificagao

Yod. [Val9T7]
20 texto ”Spaceflight Dynamics” [Car95] fornece uma anélise extensiva de harménicos esféricos,

pg.222-228, e deducao destes coeficientes.
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3.1 Descrigao de Orbitas

das equagoes 3.20 considerando apenas desvios zonais, isto é, deformagoes com simetria
em relagdo ao eixo de rotagao (e.g., meridianos elipticos). Com base na equagao do
potencial perturbado, eq. 3.24, o método de Kozai [Esc76] [p. 363 e seguintes| permite,
através de uma fungao perturbativa R, medir o desvio entre o potencial real ® e U:
R = & — U. Isolando o efeito perturbativo, ficamos a conhecer quais os parametros
orbitais alterados: n, {2 e w — a inclinagao e excentricidade permanecem iguais. Daqui
se conclui que o principal efeito perturbativo — para érbitas LEO — é o da precessao do
plano orbital.

Cridmos duas fungoes; uma com perturbagoes de primeira ordem, Jo e outra de

segunda ordem, J4'.

3.1.3.2 Arraste Atmosférico

O primeiro efeito resistivo a ter em conta é o da presenca de atmosfera, mesmo que
ténue, em O6rbitas baixas. Nele devem ser contabilizados fatores como a superficie do
satélite, a sua posicao, medida do vento e sua direcdo na alta atmosfera, bem como
densidade atmosférica e muitos outros. Um modelo simples descreve uma aceleragao
perturbativa @, responsavel por fazer decrescer a altitude da orbita (vd. seccao 4.2

para maior detalhe);

1CpAp 5 Ure

v,
2 m PUprel Vpel

(3.25)

ap:

dr oL
Urel = 20 = Wa X T+ Uyento (3.26)

Onde p é a densidade atmosférica e o termo CpAp/m o inverso do coeficiente

balistico?. 7, é a velocidade do satélite relativa ao meio, contendo uma componente

lem anexo apresentam-se estas funcoes e as expressdes para cada um dos novos elementos kepleri-
anos A.3

2neste termo, Cp é o coeficiente de arraste, m a massa do satélite e Ap a area de secgdo reta
devendo ser contabilizada conhecendo a atitude.
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3. DINAMICA ORBITAL

da velocidade no referencial ECI, um termo em que se assume que a atmosfera roda
com a mesma velocidade angular que a Terra (&g ) e uma contribuigao do vento local.
A perda de velocidade orbital dada por @, tem como principal efeito uma perda

progressiva de altitude:

Altitude (km)

0 2 4 6 8 10 12 14
Tempo (dias)

Figura 3.2: Efeito da perturbacao aerodinamica.

O GOCE tem uma érbita circular de 260 km de altitude pelo que um propulsor

iénico compensa de forma permanente a perda de velocidade orbital.

3.1.3.3 Pressao de Radiacao Solar

Para corpos expostos a radiacao solar prevé-se uma forca, também nao-conservativa,
em que a perturbacao é dada pela drea de superficie irradiada Ag, o coeficiente de
refletividade C), o valor nominal para da pressao de radiagdo (prs) considerando um

objeto localizado & distancia |7 do Sol';

AT
g, — —PrsCrisTo (3.27)

P m To
Outras perturbacoes podem ser tidas em conta considerando outro tipo de

missoes: a influéncia gravitacional da Lua e Sol, efeito de marés, refinamento de mode-

los gravitacionais, etc... No entanto, vamos inclui-los como imprecisoes intrinsecas do

'Usa-se, para o efeito, o valor nominal 4,51 x 107®N/m?. Valor da pressio de radiagdo solar &
distancia Sol-Terra.
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3.2 Resumo

nosso modelo. Serd importante, no final de todo o projeto, verificar se valerd a pena

retomar este assunto.

3.2 Resumo

A contribui¢ao dos modelos do ambiente em que se insere o satélite é importante ao
longo do estudo. Estes efeitos afetam tanto a propagacao da dérbita como da atitude e
é por meio deles que, de modo passivo, se aplicam torques de controlo. Por essa razao,
deixamos para a sec¢ao 4.2 um estudo mais detalhado do modelo aerodinamico. Sao

dois os resultados mais importantes a reter neste capitulo:

e Para orbitas baixas os efeitos da nao-esfericidade e nao-homogeneidade terrestres

sao importantes, devendo ser contabilizados no nosso modelo de propagagao;

e Para além da atitude, o efeito do arraste aerodinamico reduz o tempo de vida de

uma missao e por essa razao deve ser conhecido a priori o decaimento orbital.

Dois corpos Perturbacbes 14 Arraste Atmosférico

Figura 3.3: Efeito das perturbagoes orbitais consideradas.
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Modelos de ambiente

Neste capitulo fazemos um estudo do ambiente fisico no espaco nas condigoes que
temos vindo abordar: érbitas LEO. Relembramos que o campo gravitico foi abordado
na sec¢ao 3.1.3.1 pelo que aqui se abordam os efeitos de arraste atmosférico e o campo

geomagnético.

4.1 Campo geomagnético

Pretendemos implementar um modelo de campo geomagnético. Este modelo deve
dar como output uma medida precisa do campo magnético local ao longo da orbita,
tanto do ponto de vista da sua magnitude como do ponto de vista da sua orientacao.
Com estes dados sera possivel aferir torques possiveis para controlo do satélite. Serao

feitas representacoes ilustrativas dos outputs das funcoes.
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4. MODELOS DE AMBIENTE

Estuddmos a capacidade dos dois modelos principais existentes: World Magnetic
Model (WMM) 2010 e o TAGA! International Geomagnetic Reference Field (IGRF).
Os modelos matematicos de ambos sao semelhantes. No entanto, enquanto o IGRF
apenas desenvolve um campo geral, o WMM inclui detalhes observacionais efetuados

com estagoes em terra e por satélites (GOCE e CHAMP).

4.1.1 Modelo fisico

O modelo de campo magnético terrestre é, numa primeira abordagem, o de um
dipolo magnético [Gil58]. A orientagdo deste dipolo e o eixo de rotagao diferem de
apenas de 11,5°, razao pela qual o norte magnético ¢ uma boa aproximacao do norte
geografico.

No entanto, ao fazer esta simplificacao, convém ter em conta dois aspetos: o das
alteracoes periddicas do campo e o limite do campo dipolar. O campo magnético
terrestre tem origem no nucleo ferroso mas, como a temperatura do nicleo estd acima
do ponto de Curie para o ferro (770 °C), é gerado principalmente por correntes de
ferro liquido no nucleo externo. Por isso, o magnetismo terrestre é variavel no tempo
e no espago. Estas alteracoes apontam para que, segundo o modelo implementado
(vd. 4.1.3), o eixo dipolar se mova 0,2 °/ano e a sua magnitude decresca 0,05 %/ano.

A intensidade média do campo geomagnético é de aproximadamente 30000 nT no
equador e 60000 nT nos polos. Considerando que é composto pela soma de trés con-
tribuicbes — campo gerado no nucleo, campo da crusta e perturbacées — o modelo
geomagnético fornecido pelo WMM2010 é um bom recurso. Podemos introduzir per-
turbagoes do campo indicando para tal o indice de fluxo solar. Existe uma perturbacao
do campo magnético na Terra provocada pela interacao das particulas do Sol com a
parte superior da atmosfera. Esta interagao resulta na aceleracao de particulas carre-

gadas na ionosfera e magnetosfera (vd. A.6).

nternational Association of Geomagnetism and Aeronomy
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4. MODELOS DE AMBIENTE

Nao obstante, note-se que as correntes aqui geradas contribuem para perturbacoes
na magnitude do campo dipolar. A forma da magnetosfera provém de se ter um vento
solar! a mover-se entre duas a trés vezes mais depressa que a resposta do campo geo-

magnético dada pela velocidade de Alfvén [SWLO09].

4.1.2 Modelo matematico

O modelo matemético (vd. anexo H [Wer78]) discutido aqui admite que uma im-
portante parte do vetor campo magnético terrestre, g, ¢ descrito como o gradiente de

uma fungao escalar que representa o potencial magnético, V:

B=-VV (4.1)

Ora V pode ser escrito numa série de harmonicos esféricos;

k

n+1

V(r,0,¢) = az ( ) Z (gn cosme + hy'sinm¢) Py (0) (4.2)
n=1 m=0

onde a = 6371,2km é o raio equatorial adotado pelo modelo em causa; g;* e A}

os coeficientes de Gauss; e r, 6 e ¢ as coordenadas geocéntricas. As funcgoes g, e h)?

sao variaveis no tempo, pelo que é da sua determinagdo que surgem os varios modelos

IGRF. Atualmente existe o modelo IGRF-11 desenvolvendo n até ao 13° elemento.

Deste modo ficam conhecidas as componentes do campo geomagnético (usa-se g e

'O plasma quente proveniente do Sol adquire velocidades de 400 km/s no equador solar podendo
ser o dobro nos polos.
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4.1 Campo geomagnético

m transformadas):

n

T__E_Z(;> (n+1) (g™ mcosme + h'™™ sinme) 0) (4.3

n=1 m=0
k n
19V ay n+2 nm S P ()
By = R () s ) 5

-1 0V —1 i <a>n+2

By=—— = _q’bm o3 n,m prm
° T rsind 06 sinf &< m(—g™"™ sinmg + b cos me) P (6)

(4.5)

4.1.3 Modelo Geomagnético no Simulador

Usdmos em MATLAB - Aerospace Toolboxr a funcao wrldmagm.m que faz uso do
WMM2010 disponibilizado, em opensource, pela NOAA®.

Com harmonicos uma ordem inferior n,,,, = 12, este modelo, estando ja implemen-
tado e sendo mais rapido, foi escolhido para implementacao. A fungdo assume como
input as coordenadas geodésicas de um ponto na érbita, o ano e fracdo do ano decorrido
deste as 00h de 1 de Janeiro. O output consiste em varios elementos sobre o campo
geomagnético: componentes xyz do vetor (em nT), intensidade horizontal (em nT),
declinagao magnética (graus), inclinagao (em graus) e intensidade total (em nT).

O vetor campo magnético, B , € descrito em coordenadas NED-North, FEast, Down,
num referencial local formado a partir de um plano tangente a superficie terrestre numa

localizagao especifica.

4.1.3.1 Obtencao de Resultados

Por forma a melhorar o desempenho do sistema esta parte foi estruturada modu-

larmente:

! National Oceanic and Atmospheric Administration: www.ngdc.noaa.gov/geomag
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1. propagagao da orbita, guardando um ficheiro com varios dados orbitais;
2. célculo do campo geomagnético para cada ponto previamente calculado.

A figura 4.3 apresenta, de forma sucinta, resultados referentes ao campo geomagnético
que o satélite Orsted, com 738 km de altitude e uma inclinagdo de 96.4°, pode medir
ao longo de 24 h (aprox. 14 érbitas). Os resultados apresentados foram obtidos com o
simulador SAPS para um periodo de 24 horas com um passo de 1 min. Os valores de
campo magnético previstos na simulacao situam-se entre 155000 n'T e 480000 nT. Note-
se que os perfis gerais apresentados na figura 4.3 apontam para um campo magnético
de menor intensidade no equador comparativamente ao dos polos bem como a diregao
de B que ¢ respeitante ao campo dipolar terrestre ligeiramente perturbado. Da andlise
destes resultados concluimos que o simulador produz valores de campo congruentes com
os magnetometros abordo do Drsted. Estes valores, em conjunto com as caracteristicas
fisicas do satélite e informacao sobre magnetorquers, permite-nos saber quais os valores

de torque possiveis para o controlo de atitude.

valor do campo geomagnétical(nT)

valor do campo
(1)

em latitude
(graus) 4

File Edit View Inset Tools Desktop Window Help

DEde [ KARRODLELAL- (2 08| =D

= —_— IS

Edit View Inset Tools Deskiop Window Help ~

o (b ARRODEL-3|0E

P———

magnitude do campo (nT)

longitude () -

200100 Iatitude () 2 | b

o 500 1000 1500
tempo em minutos (tmax=1dia)

Figura 4.3: Campo geomagnético ao longo da drbita quase polar do satélite Orsted
(vermelho). Outputs do simulador SAPS.
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4.2 Modelo aerodinamico

4.2 Modelo aerodinamico

Como vimos no capitulo 2, a forga aerodinamica é, a par com as perturbagoes de
campo gravitico, um efeito importante no desvio de uma érbita ideal de Kepler para
uma Orbita perturbada. No caso da dinamica de atitude, esta perturbacao é igualmente
nao desprezdvel. Abaixo dos 11 km de altitude encontra-se 75 % da massa atmosférica
terrestre [KPPWO07]. Mesmo assim, dependendo das propriedades do satélite, é possivel
verificar perturbagoes em érbitas com 780 km de altitude (e.g. ENVISAT [KFjk]).

O simulador atende ao problema da determinagao de torques perturbativos devidos
ao arraste atmosférico. Para tal, existem trés dificuldades a superar: a determinacao das
propriedades fisicas da alta atmosfera, conhecer o modo como as particulas interagem
com as superficies do satélite e considerar que, para satélites nao-esféricos, o torque
aerodinamico depende da atitude.

Seja Am um elemento de massa da atmosfera que corresponde ao volume atraves-
sado pelo satélite, a velocidade v,¢; relativamente ao meio, com drea de seccéo reta A

num intervalo At. p é a densidade atmosférica naquela regiao da érbita:

Am = pAv,q Al (46)

Pelo que o impulso exercido fica:

Ap = Amuv,g = pAvZ, At (4.7)

Relativamente a forca F' = Ap/At:

(4.8)

Numa primeira simplificacao, considera-se que esta forca tem sempre a direcao da

velocidade e opGe-se ao movimento. Por isso, quando descrita no referencial orbital,

35



4. MODELOS DE AMBIENTE

tem-se:

1 .
Foero = §CDAPU7%@Z Jo (4.9)

O que corresponde & forca aerodindmica sem componente de sustentagao.

4.2.1 Modelo atmosférico

Dado que é fundamental conhecer a densidade atmosférica para a obtencao desta
forca perturbativa, aplicimos o modelo NRLMSISE-00. Este modelo empirico, global,
dé-nos os valores da densidade e temperatura atmosféricas para diferentes altitudes,
sendo também utilizado na instrumentacao astronémica onde se revela importante co-
nhecer a massa atmosférica atravessada por feixes laser [CR10]. O modelo baseia-se
nos anteriores MSIS-86 e MSISE-90 atualizado com valores reais do arraste atmosférico
presente em satélites de Orbitas baixas. A densidade da atmosfera superior depende
de uma grande quantidade de fatores pelo que aqui se faz uma breve referéncia as
condicoes fisicas ali presentes. A dependéncia mais evidente é a diminuicdao da densi-
dade atmosférica (p) com a altitude. Esta variagao estd presente em qualquer camada

atmosférica, descrita de forma muito simplificada por: p = poe /o,

Onde pg ¢ a
densidade numa altitude de referéncia e Hy um fator de escala dado pela equacgao
hidrostatica e a termodinamica:

_ BT

Hy = (4.10)
g

onde R é a constante universal dos gases perfeitos, T a temperatura absoluta e a
aceleracio gravitica g = GMg /r?. 1 é o peso molecular dos constituintes atmosféricos.
A figura 4.4 mostra como a distribuicao dos componentes atmosféricos varia com a

altitude. Até aos 100 km! de altitude a atmosfera encontra-se num estado de mistura

!Este valor coincide, também, com o limite de Kdrmén, altitude a partir da qual se define que a
velocidade necessédria para a sustentacdo de um veiculo é superior a velocidade que ele necessita para
se manter em O6rbita.
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Figura 4.4: Densidade de particulas segundo NRLMSIS-00.

turbulenta, a homosfera, onde as variagoes de densidade e temperatura sao regidas por
interagao da radiacao visivel com a atmosfera e reflexdo/absorcao na superficie terrestre.
Estas variacoes sao sazonais e tém uma pequena variacao diurna quando comparada
com a da alta atmosfera. Acima dos 100 km a difusdo e dissociagdo moleculares dao
origem a uma distribuicao heterogénea caracteristica da heterosfera. Na heterosfera,
é a absorcao de radiacao UV que induz grandes variacoes diurnas na temperatura e
densidade atmosféricas. Tais variacoes também sao importantes se atendermos a época
do ciclo solar em que nos encontramos. Para esse efeito, apresentam-se resultados para
o0 ano 2007, de baixa atividade solar e 2012, de grande indice de fluxo (vd. A.6). Onde se
verifica o efeito de espessamento da atmosfera quando o indice de fluxo solar é superior
(2012).

O indice geomagnético, Ap, também deve ser dado como input. Este indice é uma

medida da atividade geomagnética para um dado dia numa hora especifica, feita por
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Coordenadas no solo: 38.7000° M, 9.1833° %V (Lishoa)
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! : : : : : : : :
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Figura 4.5: Variacao da densidade atmosférica para épocas diferentes do ciclo solar.
Comparagao com uma diferenca de 12 horas.
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4.2 Modelo aerodinamico

estagOes que medem pequenas variagoes do campo geomagnético em tempo real. O
modelo aplicado permite calcular os parametros da atmosfera com base num conjunto
de valores de indice Ap medidos em intervalos de 3 horas. No entanto, para simplificacao
e rapidez do simulador, usdmos um valor médio com base em medidas reais fornecidas

pelo GeoForschungsZentrum Potsdam Adolf-Schmidt-Observatory for Geomagnetism®.

4.2.2 Coeficiente Aerodinamico

O coeficiente aerodindmico, Cp, estd intimamente relacionado com a forma das
superficies e o fluxo incidente, sendo intrinsecamente dificil de prever. Gaposchkin
[Gap94] refere ainda que Cp é afetado por uma complexa contribuigao do tipo de
reflex@o, contelido molecular da atmosfera e atitude. Quanto a interagao existente entre
a atmosfera e a superficie do satélite existem dois tipos de reflexao: difusa e especular.
No regime de fluxo molecular, quando a densidade do meio é baixa o suficiente, o livre
percurso médio das moléculas excede a dimensao do satélite, [. Neste regime, considera-
se que as moléculas tém um livre percurso médio, A, grande colidindo, apenas, com o
satélite e nunca entre si: A > [ (vd. Dynamics of Atmospheric Re-entry, [RA93]). Este
regime é descrito pelo nimero de Kundsen K = A/l > 10. Para altitudes inferiores,
a medida que a A decresce, tem-se 0,1 < K < 10 o que corresponde a um regime de
transicao. No regime continuo, K < 0,1, é frequente ter-se um coeficiente C'p menor
porque a reflexdo das moléculas/atomos nas superficies planas d4 origem a um escudo

de maior aerodinamica.

4.2.3 Influéncia da geometria

Para satélites sujeitos a perturbacoes aerodinamicas revela-se fundamental conhecer
o modo como estes interagem com o fluxo de particulas que atravessam. Isto é o mesmo

que estudar a sua aerodinamica, embora se revele um problema complexo ja que a

"Mttp://www-app3.gfz-potsdam.de/kp_index/index.html
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atitude pode variar, alterando a aerodinamica.

A passagem da pressao exercida sobre as superficies do satélite (ver acima 4.2.2)
para a determinacao do torque perturbativo depende da atitude do satélite. Numa
aproximagao necessaria, consideramos que o angulo do mastro com a vertical local varia
em torno de 0°. Isto é, adotamos aqui uma idéia j& presente em trabalhos anteriores,
como o de Maslova e Pirozhenko [MP10], tomando uma atitude aproximada a partir

da qual se descrevem as atuacoes do momento.

A

n
N
T 0
—’

Qal

Figura 4.6: Elemento de superficie com normal —n atravessando um fluxo na diregao 7.

Para um elemento de superficie com uma certa orientacao 6 relativa a direcao do
fluxo incidente 7, existe uma componente normal da pressao exercida, P,, e uma tensao

tangencial, P;:

F:/kaﬁ+Pﬁms (4.11)

S
Sendo 7 o vetor posicao do elemento de superficie ds em relacao ao centro de massa
do satélite, o torque fica:
M—[myxm+avxm@ (4.12)
S

Donde;

~

M = c¢(8)[7 x n]g = —c(a)gb (4.13)

Onde ¢ = pV?/2 e b o vetor perpendicular a n e 7. O problema resume-se a

encontrar o coeficiente ¢(), dependente do angulo 6, desvio vertical, dado por pitch e
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4.3 Resultados Adicionais

roll:

c(6) = CPrP AP + C™p™ A™ 4 CCr® A° (4.14)

Cada parcela corresponde as caracteristicas — coeficiente, posicao e area de secgao

— do corpo principal, mastro e estabilizador.

4.3 Resultados Adicionais

Para um satélite com 1000 kg, uma &rea de 100 m? e coeficiente Cy = 2,2 os
resultados para a pressao aerodinamica exercida encontram-se dentro do previsto (vd.

relatério de Vallado com modelo Herris-Priester [VF]).

Influgncia Aerodindmica

Forga/Area (N/m2)

Altitude (Km)

Figura 4.7: Forca aerodindmica exercida no mesmo satélite a diferentes altitudes (dados
para dia 14 de Janeiro de 2007 as 12h00min00seg UT).

Verificam-se diferencas maximas na ordem de 10 % entre os perfis diurno e noturno

numa orbita polar (vd. 4.8).
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4. MODELOS DE AMBIENTE

Torque Asradinamico - ECI

Perfil Diurn
—
L \\\ i
s~

(
\
\

\/
\

Perfil Noturno

L L L P L L .
Eil 10 [ 0 £l E3 w0 El
Latitude (e graus)

Figura 4.8: Valor do torque aerodinamico perturbativo para uma érbita circular completa.

Altitude: 650 km, polar. A ascencao reta do nodo ascendente é tal que este coincide com
a diregao Terra-Sol.
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Dinamica de atitude

Como foi referido, o movimento de um satélite no espago é decomposto em duas
componentes: o movimento de translacdo do centro de massa (que foi abordado no
capitulo 3, da dinadmica orbital) e o movimento rotacional com ou sem influéncia da
forca gravitacional e outras forcas externas. No que diz respeito a dinamica de atitude,

ocupamo-nos da descricao e integracao do movimento rotacional.

5.1 Cinematica

A cinemética descreve a orientacdo ou rotacdo de um referencial sobre o outro.
Tal como descrito no capitulo 2, a orientacao do referencial BCS define a orientagao
do satélite. Ao longo de todo o projeto trabalhdmos com rotagdes de BCS sobre os
referenciais inercial e terrestre. Essas rotagoes podem ser descritas de varios modos:
Matriz de Cossenos Diretores, Eixo e angulo de Euler, Quaternioes, Angulos pitch,
roll e yaw ou Parametros de Rodriguez. Cada um destes métodos tem requisitos e

caracteristicas especificas pelo que nenhum deles ¢é ideal para todas as situacoes.
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5. DINAMICA DE ATITUDE

5.1.1 Matriz Atitude

A matriz atitude define, para cada instante, a orientacao do referencial BCS: fica

definida pelas componentes x, y e z dos versores d, b e ¢ no referencial inercial, ECI:

pelo que a transformacio de coordenadas no BCS (2%, y°, 2%) para o ECI (2%, ¢/, 2%)
fica dada por; [azz Y zi}T =A [xb y? zb]T. Note-se que a operacao inversa é dada por

[mb yb Zb] T

= A1 [xZ Y zi]T e que a matriz atitude é ortogonal: A=1 = AT,
A matriz atitude é a varidvel nuclear do simulador. O método de integragao desta
matriz estd intimamente relacionado com o nosso modelo de satélite pela aplicacao de

um torque gravitacional. A equacdo cinemaética do movimento de rotagdao na forma

matricial é dada por:

dA
% = (ACATLEC[)AA ou: E = CLBC’S (51)

Onde C ¢ a inversa da matriz de inércia I, A um operador de rotagdo e L o momento
angular em referencial inercial ou do corpo, respetivamente. A algebra aplicada na

integracao encontra-se descrita em detalhe no apéndice A.5.

No simulador SAPS, o integrador numérico escolhido foi o de Runge-Kutta de quarta
ordem. No apéndice A.1 explicita-se este método, implementado devido a sua estabili-
dade e simplicidade, por nao envolver um procedimento inicial de locagao, pela econo-
mia de cédigo na implementacao, pelo pequeno erro de truncagem e por facilmente se
alterar a dimensao do passo. No entanto, o integrador tem a desvantagem de nao ter um
método simples para determinar o erro de truncagem (o que dificulta a determinagao

do passo apropriado) e utilizar somente a informagao da iteragao anterior.
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5.1 Cinematica

5.1.2 Rotacgoes

Aqui se expbem as ferramentas disponiveis para a representacdo de rotagoes ou,

entenda-se, transformagoes de um referencial de um referencial para outro.

Método, n°® parm Vantagens Desvantagens

Matriz de Cossenos Di- | Sem singularidades; | Seis parametros redun-

retores Facil visualizacao; Con- | dantes.
veniente para rotagoes
sucessivas.

Angulo e eixo de Euler, | Sem parametros redun- | Eixo indefinido para 0°

4 dantes; Interpretacao
fisica clara.

Quaternioes, 4 Sem singularidades; | Um  parametro  re-
Nao envolve fungoes tri- | dundante; Dificil
gonométricas; Método | visualizagao.
conveniente para
rotacoes sucessivas.

Pitch, roll e yaw, 3 Sem parametros re- | Singularidades; A n&o
dundantes; Facil | utilizar a nivel de
visualizagao. codigo.

Tabela 5.1: Caracteristicas das diferentes representacoes da atitude.

Estes métodos devem produzir os mesmos resultados, sendo que os processos de
transformagoes se podem converter uns nos outros. Os parametros de Rodriguez nao
foram utilizados no simulador. Os angulos «, 8 e v sao muito utilizados na interface,
representagoes graficas e neste texto enquanto que o cédigo foi escrito com matrizes e

quaternioes.

5.1.2.1 Matriz de Cossenos Diretores

No que diz respeito as equacgoes da dinadmica, secao 5.2, serd importante definir
equacoes para a velocidade angular de rotagao em diferentes referenciais. Desta forma,
fica definido que % é a rotacdo, no referencial F°, do referencial F¢ em relagdo ao
referencial §%, que imaginamos fixo.

Podemos, por exemplo, ter um certo vetor, #°, em F° (BCS), e querer saber as suas
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5. DINAMICA DE ATITUDE

coordenadas em F* (ECI). A transformacao serd dada por:

7 = bR (5.2)

Onde 2’9‘{ é a rotacao de & sobre F.
Uma Matriz de Cossenos Diretores é, entdo, uma matriz 3 X 3 de valores reais,

construida a partir dos angulos entre os eixos dos dois referenciais:

COS Qlzyzy COS Olgyy;  COS Qgyzy
I
27V = | COS Quypgy  COS Quyny;  COS Qyyzy

COS Qzpy;  COS Qyy,  COS Olyyzy

As entradas da matriz constituem as componentes dos versores de Fi sobre os

versores de §s.

5.1.2.2 Angulo e eixo de rotacgio

A descricao mais simples da orientagao de dois referenciais faz-se através de um
eixo unitario principal, o eixo de rotagao (ou eixo de Euler), &, e de um angulo, ®. O
eixo é um vetor em torno do qual o primeiro referencial, §, pode rodar um angulo ®
ficando coincidente com o segundo referencial, §'. Ver figura 5.1.

A rotacdo pode ser descrita de forma sumaria pelo vetor: v = ®é.

5.1.2.3 Quaternioes

Um unico quaterniao representa a rotacao entre referenciais, evitando o problema
de singularidades que por vezes aparece com os métodos acima'.
O uso de quaternidoes é muitas vezes conveniente uma vez que reduzem o nimero

de equacoes e simplificam o formalismo matematico.

Um quaternido § é composto por quatro parametros [q1 g2 q3 q4]” definidos por:

lesta secgiio baseia-se em informacdo contida em [Wer78]
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5.1 Cinematica

Figura 5.1: Tranformacao de § para §’ através de um eixo e angulo de rotacao.

a=iq +jg + kg +q (5.3)

Onde 4, j, ¥ sao numeros hiper-complexos respeitando as condicoes:

=32 =k =-1 (5.4)
ij = —ji = (5.5)
jh = —kj =i (5.6)
ki=—ik=j (5.7)

As primeiras trés componentes q = [¢1¢2 q3]T, formam a parte vetorial do quaterniao

e qu, a parte escalar. E comum utilizar-se para o quaternido q = [q1 923 q4])T a notacdo:
[qT q4]T, evidenciando as partes vetorial e escalar.

O inverso de q ¢ definido por:
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5. DINAMICA DE ATITUDE

Q" = —iq1 — jo2 — kg3 + @ (5.8)

E a sua norma por:

al = V@i =\i+a3+6G+4G (5.9)

O uso de quaternioes para rotagoes de referenciais é possivel porque, tal como

discutido acima (ver 5.1.2.2), é suficiente conhecer o vetor unitdrio de rotacao, & =

[e1 ez 3]’ e o angulo dessa rotacio ®:

d

¢ = exsin (5.10)
d

q2 = ezsin 3 (5.11)
X

g3 = e3sin o (5.12)
®

U = cos (5.13)

Pela defini¢ao da Eq. 5.9 a norma é 1 (]| = 1). Outras conclusdes se podem tirar
deste formalismo, e.g., a mesma atitude pode ser descrita pelos quaternioes q e q* uma

representado uma rotagao ® e outra 27w 4+ ®, respetivamente.
Exemplo

Os quaternioes sao métodos simples e diretos para calculo de rotagoes. Supondo uma
rotagdo do referencial BCS sobre o OCS representada por % e a rotacdo do referencial
OCS sobre ECI dada por g, o produto de quaternioes na Eq 5.14 dé-nos uma forma

elegante de calcular a rotagao de BCS sobre ECI:

tq = R(q)?q (5.14)
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5.1 Cinematica

Onde R é uma matriz atitude parametrizada com quaternices:

qa g3 —q2 q1

—q3 q4 q1 Q2
R(5q) = (5.15)

—q2 —q1 494 g3

—q1 —q2 —q3 44

Note-se, ainda, que:

R(@RT(@) = RT(@R(@) = G dEaxa (5.16)

Apesar da simplicidade com que se escrevem equacbes em formalismo de qua-
ternioes, continuaremos a usar, muitas vezes, matrizes de cossenos diretores ji que
a integracao da dinamica é feita na forma matricial. No entanto, no médulo de con-
trolo tedrico utilizam-se quaternides. Na maioria das representagoes graficas utilizamos

os angulos pitch, roll e yaw.

5.1.2.4 Angulos: a-pitch, p-roll, v-yaw

Na figura 5.2 fica definido o referencial do corpo, BCS. Este referencial pode oscilar
ligeiramente mas a atitude ideal corresponde ao alinhamento de cada um dos eixos
[ib,jb, Eb] com 0s eixos [io,jo, Ro] do referencial orbital definido em 2.1.

Esta configuracao valerd alguma simplicidade nas equagoes tendo-se, para BCS

inicialmente congruente com OCS;

o0d = (5.17)

Nao existe movimento de um referencial em relacio ao outro (8w = [000]T).

Adotada esta definicao para BCS, referimo-nos aos angulos que representam rotacoes
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5. DINAMICA DE ATITUDE

Figura 5.2: Definimos a orientagao ideal de BCS coincidente com a de OCS.

em relacao a OCS. Assim;

1. Pitch: rotagoes, a, em torno de ib:

Ai(a) = [6 cova sir?a} (5.18)

0 —sina cos «

2. Roll: rotagoes, B, em torno de jb:

cosf3 0 —sinf
A =] 01 0 5.19
Q(B) |:sinB 0 cosf :| ( )

3. Yaw: rotagoes, 7y, em torno de Rb:

cosy sinvy 0:| (520)

Ag(’}/) = |:—sin'y cosy 0
0 0 1

Seguindo esta ordem 7123”7, (", 5, " ou ”pitch, roll,yaw”) a rotagao do satélite no
referencial orbital e, simultaneamente, a mudanca de coordenadas de BCS para OCS

sao dadas pela matriz:
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5.1 Cinematica

cos 3 cos~y cosy sinf3 sina+siny cosa  —cosvy sinff cosa 4+ sinvy sina
29‘{2 —siny cosf —siny sinf sina +cosy cosa  siny sinf cosa + cosy sina
sin 8 —cos 8 sina cos B cos o
(5.21)
Onde,
oR = Aizs(a, f,7) = A () A2(B) As(7) (5.22)

5.1.2.5 Parametros de Rodriguez

Os parametros de Rodriguez nao sao utilizados neste trabalho.Porém, a titulo indi-

cativo, os parametros de Rodriguez sao descritos pelo vetor de Gibbs:

g = &tan (i) (5.23)

Onde é e @ sao, respetivamente, o eixo e dngulo de Euler. Note-se que este for-
malismo apresenta singularidades para rotagoes de 180°. Os Parametros de Rodriguez

Modificados (MRP) sao expressos por:
p = étan — (5.24)

5.1.3 Convengoes

No decurso do trabalho iremos adotar a ordem de rotagao explicitada acima: pitch,
roll e yaw. Tanto no cédigo como neste documento o uso destes angulos, matrizes e
quaternides é extensivo e muito frequente. Por isso, quando apresentado sem subscritos
o quaternido q refere-se a transformacao de OCS para BCS. A matriz A ou, explici-

tamente, ?A ¢ a matriz atitude que define completamente a orientagao do satélite e
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5. DINAMICA DE ATITUDE

representa a transformacao de BCS para ECL.

5.2 Modelo dinamico do satélite

A dindmica do movimento rotacional é descrita pelas equagoes de Euler, represen-

tada a partir da derivada temporal do momento angular, L:

Tewt—d

: (5.25)

Onde T.;: € a resultante de todos os torques aplicados ao corpo rigido. Se o refe-
rencial onde se descreve a dinamica for o referencial nao-inercial do corpo uma parcela

de acoplamento com a Orbita deve ser acrescentada:

art -
Fea:t = E +é (I)b X Lb (526)

Onde,

[P =15 (5.27)

Os eixos principais de inércia sao coincidentes com os eixos do referencial BCS, deste
modo a matriz de inércia I, é uma matriz diagonal. Em particular, o menor momento
de inércia coincide com o eixo dos zz do referencial BCS e o maior momento de inércia

corresponde ao eixo xx. Resumidamente a equacao da dindmica é dada por;

I j6 + & X 1§ = Tt (5.28)

Os torques externos aplicados resultam do controlo, gradiente gravitico e per-

turbagoes.

Text = Ncontrolo + Ngrad. gravitico + Nperturbagées (529)
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5.2 Modelo dinamico do satélite

O torque perturbativo referente ao arraste aerodinamico faz parte do nosso modelo

dinamico mas nao foi contabilizado pelo controlo teérico.

5.2.1 Comportamento dindmico sem controlo

A presentamos alguns resultados do comportamento devido apenas ao torque gravitico
para uma certa atitude inicial. Propoe-se um satélite hipotético de teste, o T-SAPS,

com as seguintes caracteristicas:

Tabela 5.2: Caracteristicas do satélite T-SAPS

Parametros Valores

I, 190
Principais momentos de inércia (Kg m?) I, 180

L 25
Dimensao do mastro (m) 7
Altitude aprox. (km) 700
Perido Orbital (min) 97
Orbita Polar, Retrograda

Usando angulos pequenos para a atitude inicial, verificamos movimentos oscilatorios,

fig. 5.3:

Angulos de Euler
T

v |

25 | | | I
o 05 1 15 2 2 3 35 4 45 5
Tempo (Grbitas)

Figura 5.3: Oscilacoes intrinsecas, atitude inicial préxima da posicao nominal.

Com menor momento de inércia, uma atitude inicial em yaw provoca oscilagoes de

53



5. DINAMICA DE ATITUDE

sngulos fgra

Figura 5.4: Sensibilidade em yaw

maior amplitude — figura 5.4. O nosso método de controlo deve ter em conta que os

torques aplicados neste eixo produzem rapidos movimentos.

5.3 Modelo de atuador

A determinacéo de atitude e posterior controlo em torno de uma posi¢ao de equilibrio
estavel determina o sucesso de uma missdo. Assumindo que a atitude é conhecida, o
nosso trabalho incide sobre o controlo através da interacao do campo geomagnético

com um circuito indutor que produz um momento magnético, m®(t):

mb(t) = nindutoriindutor (t>Aindutor (530)

Onde i(t) é a corrente no indutor, n o nimero de enrolamentos e A a drea de

seccao reta. Os enrolamentos estao dispostos perpendicularmente a cada um dos eixos
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5.3 Modelo de atuador

de inércia do satélite, i.e., em x, y e z do referencial do corpo. O torque mecéanico
gerado a partir da interacdo do campo induzido no interior do satélite, m®, com o
campo geomagnético exterior, Eb, constitui o principio de atuagao com magnetorquers
(equagao 5.31).

Nb = mb x BY (5.31)

m

b

(Doravante, m” serd o sinal de controlo.)

O torque mecanico produzido, ]\7};” ¢é sempre perpendicular ao campo geomagnético
BY. Por isso, o controlo magnético é impossivel na direcao parelela ao vetor BY. Isto
implica que a dire¢ao de yaw nao é controlavel nos polos e roll nao é controlével sobre
o equador. E necessério que o satélite se mova um quarto de orbita para que essas

diregOes passem a ser controlaveis, fig.: 5.5.

Zona de
controlabilidade em
pitch e roll

Zona de o : g
s S
controlabilidade v, Ve, Zona de
em yaw e pitch controlabilidade em
yaw e pitch

g\ Zona de
controlabilidade em
pitch e roll

Figura 5.5: Controlabilidade numa érbita polar.
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5. DINAMICA DE ATITUDE

5.4 Linearizacao da dinamica

A variagao do campo geomagnético pode ser considerada aproximadamente peridédica
para satélites em Orbitas baixas, quase polares. Este facto permite atribuir um sistema
linear periddico ao controlo por magnetorquers. No entanto, uma anélise cuidada deve
ser feita quanto a estabilidade deste sistema de controlo. Tal andlise sera levada a cabo

pela adaptacao da teoria de Floquet.

5.4.1 Configuragao nominal

Para conseguir a estabilidade em 3 eixos, o referencial do corpo deve coincidir com
o referencial orbital e apresentar auséncia de rotagao — isto corresponde aos estados
(angulos e suas derivadas) todos a zero, nesta posigao a orientagao do mastro coincide
com a vertical local, ou zénite. A andlise tedrica das posicoes de equilibrio em sistemas
com feedback é dada no trabalho de Wisniewski et al. [WB99] sendo que a posi¢ao com
velocidade angular nula, isto é sem spin, corresponde a atitude pretendida para a fase de
observacao cientifica. Para além disso, esta é a posicao de convergéncia observada nas
simulacées 5.2.1. No entanto, nestas condicoes, verifica-se invariavelmente a presenca

de pequenas oscilagoes em torno da posigao de equilibrio — figura 5.3.

5.4.2 Modelo linear — derivacao resumida

Relembrando a definicao do referencial orbital, consideramos a posigao de equilibrio
estavel, em que os eixos de inércia coincidem com os eixos homoénimos do referencial
orbital. A rotacao do satélite é dada pela rotacao do satélite no referencial orbital e
pela rotacao do referencial orbital no inercial:

+ 9 (5.32)

Onde,
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5.4 Linearizagao da dinamica

o3t = 9RoT° (5.33)

= Rjagy [we00]"

A matriz Ry, g, representa a rotacao 1-2-3 associada a transformagao de OCS para

BCS. Considerando rotagdes pequenas, 2@ ~ 5@°, e bi° = 0 = [& B Al
o=+ e (5.34)

Rio o) [we 0017 + [6 84"

Apenas devido a acao do torque gravitational a equacao da derivada do momento

angular é, por 5.28;

I % = 0, bt 4 3w?6x Tos (5.35)

Relembrando a matriz de rotacao, 5.21, apresentada no cap. 2, para pequenos

angulos;

1 - B
Rapgy=2R'~ |~ 1 -a (5.36)
-6 « 1

Apresenta-se apenas o resultado da linearizagao feita para a dinamica de atitude em
torno da posicao de equilibrio nominal com um vetor de seis graus de liberdade, definido

. T
pelas componentes da velocidade angular e dos angulos de Euler: X = {5 : 9] :
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Ou, de forma equivalente;

a _0 0 0 3wlo, 0 o_
I} 0 0 We — WeOyg 0 —4wgoy 0
Yl 0 we— weo, 0 %wc wgaz 0
& - 1 0 0 0 0 0
B 0 1 0 0 0 0
Y 0 0 1 0 0 0

X(t) = FX(t) + B(t)m’(t)

Q.

20 ™.

Q

@

+B(t)m®  (5.37)

(5.38)

Onde F é a matriz na linearizacao 6.9 e a parcela de controlo é dada pelo vetor

momento magnético m’

variavel no tempo:

[ 0 —BJ(t)
L' BAt) 0
Bl - ~By(t)  BAt)
0 00
0 0 O
0 0 O

By(t)
—B3(t)
0

e a matriz que define o campo magnético no referencial orbital,

(5.39)

O momento magnético é ortogonalizado para que se tenha um sinal, m, sempre

perpendicular ao campo:

o8

(5.40)



Controlo e estabilizacao de

atitude

Implementamos o método de controlo com base no modelo abordado por Wisniewski
[Wis]. Apresentamos de forma sucinta a teoria de controlo utilizada e, de seguida, os
resultados importantes obtidos com o SAPS. Na seccao 4.1.3 explicitamos o modelo de
campo geomagnético implementado. O método que pretendemos implementar tem por
objetivo simplificar o algoritmo de controlo com base na obtencao de uma matriz de
ganho. As simplificagoes destes algoritmos sao bastante atrativas para satélites em que
alguma autonomia do sistema é necessaria. A matriz de ganho obtida é o pardmetro

fulcral para controlar e estabilizar o satélite num certo intervalo temporal.

6.1 Regulador Linear Quadratico

A ideia fundamental do algoritmo de controlo é a de substituir os parametros que
tém variacao no tempo por um valor médio, representativo de uma passagem orbital.
O problema de controlo étimo consiste em minimizar uma funcao de custo e conse-

quente geracao de uma matriz de ganho para realimentacdo. KEssa matriz de ganho
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6. CONTROLO E ESTABILIZACAO DE ATITUDE

tem coeficientes constantes. A fungdo de custos pode ser entendida como uma soma
de duas contribuigoes energéticas: uma associada aos estados e outra ao sinal de con-
trolo. No entanto, diminuir a saida controlada (estados) requer um elevado sinal de
controlo enquanto que um pequeno sinal de controlo envolve grandes saida controladas.
Partimos da equagao linearizada 5.38, varidvel no tempo, e tentamos simplificéd-la a
primeira aproximacao: na formulagao do problema a matriz B é, também, uma matriz
de coeficientes constantes.

O sistema linear é descrito para pequenos desvios, 6X :

6X = FiX + Bu (6.1)

O problema de otimizagao consiste em encontrar uma lei de controlo linear do tipo

u=-K.X (6.2)

que minimize a funcao de custo quadratica:

T
Jp = / [(XTQ.X + u"Rcu] dt (6.3)
0

As matrizes Q. e R, sdo matrizes de peso, respetivamente, no vetor de estados
(n x 1) e no vetor de controlo (m x 1). Na solucao de controlo 6timo e estavel do LQR
é necessario e suficiente que o sistema seja controlavel. Para o sistema da equagao 6.1,
considerando m a dimensao do vetor u prova-se que a condicao de completa controla-

bilidade é que a matriz n X nm definida por

B:FB:...:F"'B (6.4)

seja composta por n vetores-coluna linearmente independentes [DC95]. A matriz 6.4

dé-se o nome de matriz de controlabilidade. No caso do nosso problema existem trés
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6.1 Regulador Linear Quadratico

estados associados aos angulos e trés componentes da velocidade angular pelo que a

matriz de controlabilidade é dada por:

B:FB:F?B:F3B:F'B:F°B (6.5)
A solucéo do problema LQR é dada pela resolucao da equagao de Ricatti (vd. pag.:
449 e seguintes de Chen [tC93]).

Sc = _SCF(t) - F(t)TSc + SCB(t)Sc_lB(t)TSc - Qc (6'6)

O ganho de controlo fica dado por:

K.(t) = RB"(1)S, (6.7)

6.1.1 Parametrizacao do Campo Geomagnético

Em rigor de linguagem, *B(t) representa o campo magnético observado pelo satélite
independentemente da sua orientacdao. No entanto, relembramos que partimos de pe-
quenos desvios da atitude inicial pelo que os referenciais BCS e OCS se encontram
com orientagoes proximas. Desta forma, a matriz °B(¢) representa o campo magnético
externo observado pelo satélite. Nesta seccao apresentamos a parametrizagao feita
para o campo magnético. Desta parametrizacao resulta poder-se representar o sistema
varidavel no tempo, na equagao 5.38, em contraste com sistema linear estaciondrio da
equacao 6.1. No percurso definido por uma Orbita polar baixa, o campo geomagnético
nao é constante: o satélite sobrevoa o dipolo magnético terrestre com maiores anoma-
lias sobre o Brasil e a Sibéria (vd. fig. 4.1). O campo geomagnético observado numa
Orbita polar apresenta maior variacdo das suas componetes y e z. As variagoes devidas
a rotagao terrestre sob a Orbita sao visiveis na componente em x. Como tal, para as

6rbitas polares do T-SAPS, verifica-se uma variagdo semi-periédica (T ~ 27 /wg) das
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6. CONTROLO E ESTABILIZACAO DE ATITUDE

componentes do vetor de campo (figura 6.6).

¥ 10 Campo Magnético - OCS
a T T T

Componente em x,c

Camponente em yge-c.

Componente em z-o.

Campo (T}
o

Tempo (drhitas)

Figura 6.1: Campo Geomagnético em referencial OCS ao longo de 5 érbitas

Dada a natureza periédica do campo geomagnético observado pelo satélite, o mo-
delo 5.38 pode ser considerado periddico. Fazendo uma média do campo magnético
previsto nas proximas N érbitas obtemos, para cada ponto da drbita, um valor de
campo gomagnético, ]3, representativo. O resultado é um campo geomagnético perio-

dicamente regular no referencial OCS:

N
1
o _ Io) .
B(M(t)) = N E 1 B(M(t) +iT) (6.8)
=
A parametrizacdo do campo geomagnético faz-se assim em funcdo da anomalia

média, M(t). Desta forma, as componentes do campo tém periodo igual 7' = 27 /wy

(figura 6.2).
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x10°

Campo Magnético - OCS

Carmpo [ T)

Companente em ;-
Companente em -

Cormpanente em z,.o

15 2 25 3 35
Tempo (drbitas)

Figura 6.2: Campo Geomagnético em referencial OCS parametrizado

6.1.2 Ganho Constante

O algoritmo projetado consiste na substituicdo dos parametros dependentes do

tempo pelos seus valores médios ao longo de uma Orbita. A base tedrica para este

método é dada pela teoria de Floquet [Moh91].

A representacio invariante no tempo é dada por (conforme descrita anteriormente

na eq. 5.38):

dX

(1) =FX(1) + Bm’(t)

A matriz de coeficientes constantes, B, é dada por:

T A
B - ;/0 B(M (1)

(6.9)

(6.10)

e °B(M(t)) é a parametrizacdo da matriz de controlo B(t) — no sistema variavel,

periddico — que demos conta em 6.1.1.
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6. CONTROLO E ESTABILIZACAO DE ATITUDE

O regulador linear quadratico (LQR) é usado para o controlador de ganho constante.

O sistema 6.9 ¢ linear, independente do tempo e controldvel. Assim a lei de controlo:

‘m = —BSX (6.11)

é baseada na solucao S para a equacao de Ricatti em estado estacionério:

0=-SF-FI'S+SBS'B’S - Q (6.12)

Note-se que o ganho é dado por: K = B”'S.

O médulo de controlo tedrico implementado resolve esta equacao diferencial matri-
cial ad hoc com base nas caracteristicas do satélite e na matriz de peso inserida. Depois
de correr o algoritmo de controlo tedérico, o simulador ’'realistico’ utiliza a matriz de

ganho K no controlo por magnetorquers.

6.1.3 Analise de Floquet, Matriz de Peso

A estabilidade das leis de controlo 6.12 e 6.11, quando aplicadas & descrigao varidvel
no tempo 5.38, é determinada usando a teoria de Floquet. Esta andlise é fundamental
j& que o sistema varidvel e a sua representacao constante ndo sdo equivalentes. A re-
presentagao linear constante é apenas uma aproximacao de primeira ordem ao sistema.
Tendo por base o sistema em loop fechado 6.13, a estabilidade da lei de controlo 6.11
¢é dada através de uma analise de Floquet ao sistema varidvel no tempo:

X(t) = (F o ET(M(t))SC) X (t) (6.13)

A anilise de Floquet aplica-se aos sistemas dinamicos do tipo X (t) = A(\, t)X(¢)
em que A(),t) é uma matriz de avanco de estado periédica: A(t +T) = A(t) Vt.

Nestas condigoes, sendo X () uma solugdo da equagao 6.13, é possivel encontrar uma
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6.1 Regulador Linear Quadratico

matriz periddica e invertivel P(¢) e uma matriz constante de valores reais S tais que
X(t) = P(t)eSt, Vt. Isto é, o nosso sistema original pode tender, dependendo dos valores
da matriz S, para um sistema linear de coeficientes reais'. O problema resume-se a um
design de controlo com damping. Na transformacao X (t+7) = X (¢)X~1(0)X(T), a ma-
triz de monodromia é X~1(0)X (7). Demonstra-se que a estabilidade do problema 6.13
pode ser dada pelos valores préprios da matriz de monodromia. No entanto, é normal-

mente impossivel calcular analiticamente os valores préprios dessa matriz [Chi06].

Como podemos observar através das equacoes 6.12 e 6.13 a estabilidade do sistema
em loop fechado é determinada pelos coeficientes da matriz diagonal Q = elgxg. A
figura 6.4 apresenta varios valores dos multiplicadores caracteristicos A para € desde 1
até 95. A anélise de estabilidade através do desenho dos multiplicadores carateristicos
é morosa mas as ferramentas disponibilizadas em MATLAB® tornaram-se uma mais-
valia na nossa analise preliminar. O valor empirico utilizado para a matriz de peso deve

passar pela andlise preliminar que se descreve na seccao 6.1.4 abaixo.

6.1.4 Analise preliminar e o simulador

A matriz A()\, t) é dada, segundo a equagao 6.13, como a contribuigdo de uma ma-
triz constante e a matriz de controlo parametrizada, dependente do tempo e periddica:
°B(M(t)). A equagdo 6.14 é equivalente ao sistema em loop fechado dado anterior-
mente:

A\ t) =F —°B(M(t))S, (6.14)

'Este pardgrafo é apenas uma adaptagio do Teorema de Floquet. A matriz P(t) passa a ter perfodo
2T.
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Estado + pmamnca Campg ’ Saida
> @ > linearizada, ——> magnético, —
Matriz de
ganhos, K

Figura 6.3: Diagrama do sistema em loop fechado a analisar previamente.

Através da Control Toolbox disponivel em MATLAB® ¢é possivel desenhar o sis-
tema 6.3 com base numa arquitetura configuravel. Note-se que para cada uma das seis
variaveis do espago de estados deve ser feita uma anélise dos valores préprios, A(€), que
compreendem a estabilidade. Desta forma define-se um sistema ’sys’ com as matrizes

referidas num modelo state-space 6.13.

X = FX + Bu (6.15)

Y=X (6.16)

Através deste modelo temos acesso a vérias ferramentas para a andlise do sistema,
bem como as fungoes de transferéncia associadas. Uma das ferramentas é o root lo-
cus, exemplificado na figura 6.4, onde se apresentam varios valores dos multiplicadores
caracteristicos. No espaco de fase estudam-se os valores dos polos, zeros e ganhos res-
peitantes as fungoes de transferéncia. Quanto se tém valores de damping =~ 0.45 dentro
do circulo unitério: [A(e)] < 1 considera-se que o sistema é estdvel com controlo étimo.

Esta analise é passivel de se fazer diretamente no espaco de fases.

Para a matriz de peso Q = 16 - Is«g todas os requisitos acima sao respeitados.
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Root Locus do Sistema 610
TL7

Eixo Imagindrio

157
o
Eixo Real

Figura 6.4: Exemplo de root locus com os multiplicadores caracteristicos A(e) do sistema
em loop fechado. Nesta representacao figura apenas a relacao entre a entrada z; e a saida
y1. Anélises semelhantes devem ser feitas para todo o espacgo de estados.

Na figura 6.5 esta representado o modulo tedrico que nao inclui as perturbacoes
aerodinamicas e cuja integracao ¢ feita por meio da equacgoes linearizadas. Compare-se
este resultado tedrico com os resultados no grafico 6.6 resultantes da aplicagao deste

controlo ao simulador ’realistico’.

6.1.4.1 Teste a sensibilidade em yaw

Apesar da sensibilidade verificada em yaw para uma certa atitude inicial, o contro-
lador consegue estabilizar as oscilagoes observadas neste eixo. Os resultados seguintes
referem-se ao simulador 'realistico’ (que incluem perturbagoes na propagacao direta da
atitude) com matriz de ganho calculada em 6.5 (controlo tedrico).

Partindo de uma pequena perturbacao da atitude inicial, o médulo de controlo
tedrico, com este tipo de damping, apresenta uma elevada sensibilidade em yaw (vd.

fig. 5.4). Assim, optdmos por adotar valores mais elevados nesta componente (vd.
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— Controlo

. =
#cle Orbitas 5 —

Comportamento Tearico
Dizgonal da matriz de peso

16 16 18 16 16 18

Cortrolo Teorico (correr em 1° lugar):

5

w2
w3
pitch
roll
yaw

4

3

Figura 6.5: Moddulo tedrico de controlo para um desvio de 5 graus em cada uma das
componentes da atitude e velocidade de rotagao inicialmente nula em OCS.

fig. 6.5). Os valores com Q=diag[16 16 18 16 16 18] também compreendem a estabili-
dade.

6.2 Controlo do T-SAPS

Considerando os parametros propostos anteriormente, os resultados para o controlo
do T-SAPS apontam para uma estabilizacao da atitude em 2,5 graus nas duas primei-
ras Grbitas, partindo de uma atitude inicial X(0) = [550 00 0]7 e sem perturbacao

aerodinamica.

6.3 Controlo do T-SAPS em O6rbita inferior

Com o objetivo de estudar este modo de controlo numa 6rbita inferior, aumentamos
a anomalia média para 15,55 colocando o satélite de teste T-SAPS (vd. tabela 5.2.1)
numa, érbita circular polar de altitude 402 km.

Desta forma, sem contabilizar o arraste atmosférico, o controlo implementado é

ainda mais eficiente. Numa maior proximidade & Terra o campo magnético é tal que
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Angulos de Euler
T T T

T T T
&ngula pitch
dngulo roll

dngulo yaw

los (graus)

angul

o) i | ; | L i 1 ; i
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4 45 4
Termpo (drbitas)

Figura 6.6: Teste de controlo em RLQ, nas mesmas condigoes de 5.4. O torque maximo
aplicado foi de 8,5 x 1075 (vd. anexo A.7)

Controlo LO
Sem Controlo ol

——angulo pitch
angul roll

L yaw

-
N
{
N
%
gulos (graus)
C
‘>
\)

N

8 12
Tempo (Grbitas)

(a) Sem controlo (b) Com controlo. Torque méximo disponivel:

Figura 6.7: Resultados da propagacao com e sem controlo para as duas primeiras érbitas.
Atitude inicial X(0) =[550000]". Sem perturbacio aerodinamica.

estao disponiveis torques de controlo até 11 x 107° N.m enquanto que para a érbita de

738 km, na figura 6.6, esse valor nao chega aos 8,5 x 107° N.m.

Com a interface construida, os resultados podem ser gravados em formato .mat

numa estrutura com o nome SAPS. A andlise e tratamento de dados fica assim facilitada
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sendo possivel a exportacao para folha de calculo. Para averiguar os efeitos do arraste
atmosférico a esta baixa altitude, assumimos que o satélite sofre arraste atmosférico
apenas sobre o corpo central, de maior secgao reta, e no estabilizador. Desta forma, as

suas caracteristicas aerodinamicas sao:

Parametros Valores

Corpo Principal 1,7
Estabilizador 6,75
Dimensao do mastro (m) 7

Coeficiente Aerodinamico 2,2

Corpo Principal 0,6
Estabilizador 0,1

Distancia ao CM (m)

Seccao Reta (m?)

Tabela 6.1: Caracteristicas aerodinamicas, T-SAPS

As oscilagoes da atitude encontram-se em torno de um valor de pitch nao-nulo.
Verifica-se que este é o angulo mais afeto a perturbacao aerodindmica. Fixando um
comprimento do mastro correspondente a uma distancia de 1,7 m do CM do satélite ao
CM do corpo principal (condi¢ao extrema) estudou-se a sensibilidade desta estrutura
a varios valores da secgdo reta (figura 6.9).

Ativando o controlo LQR, ¢é possivel obter posicoes de estabilidade para estruturas
menos aerodinamicas (figura 6.10). As barras de erro indicam os desvios médios relati-
vamente ao valor de desvio vertical. Estas incertezas devem-se ao movimento oscilatério
que é acentuado pela presenca de arraste atmosférico.

A perturbacao aerodinamica nao é contabilizada no nosso modelo de controlo tedrico.
Mesmo assim, para uma Orbita baixa na presenca desta perturbacao, obtém-se resul-

tados satisfatorios para a manutencao da atitude na fase de observagao cientifica.
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Angulos de Euler

angulo pitch
anguio roll
angulo yaw

&ngulos (graus)

ol ]
=l ]
N S S O S H S
o 02 0.4 06 08 1 12 1.4 16 18 2
Ternpo (drbitas)
(a) Sem controlo
Angulos de Euler
s 4
0 B
angulo pitch
ulo roll
angulo yaw
N S S SO S S
o 02 0.4 06 08 1 12 1.4 16 18 2

Tempo (irbitas)

(b) Com controlo

10" Componentes do Torque de Contralo
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5 : eixa ol
eixo yaw

Torque (N.m)
L

12 i i i i i i
oo 80 60 .40 20 0 20 40 BO B0 100

Latitude (graus)

(c) Torque magnético vs latitude

Figura 6.8: Resultados da propagacao com e sem controlo para as duas primeiras érbitas.
Atitude inicial X(0) =[555000]". Com perturbacio acrodinamica.
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Pitch versus Secgéo Reta
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Figura 6.9: Decréscimo em pitch devido ao aumento da seccao reta.
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Figura 6.10: Decréscimo em pitch devido ao aumento da seccao reta.
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Aplicacao ao voo em formacao

No simulador, o modo de voo em formacao foi concebido para a configuracao es-
pecifica de satélites em seguimento. Também aqui, chamamos a atencao para o principio
da modéstia de recursos. A ideia de se ter uma formacao de satélites em seguimento
surge da possibilidade de estes partilharem fungoes — em vez de um tunico satélite numa
orbita, é possivel colocar dois pequenos satélites de forma a economizar payload e com-
plexidade. Normalmente em formacoes com seguimento existem duas abordagens: os
satélites observam um alvo a superficie com diferentes orientagoes (utiliza-se, por exem-
plo, para interferometria) ou a mesma area & superficie deve ser comum. No segundo
caso o objetivo pode ser o de observar o mesmo fenémeno dinamico em diferentes pas-
sagens e por isso garante-se uma estabilizacdo para o mesmo footprint'. Veremos que,
com o método de controlo aplicado, é possivel garantir a estabilizagao de atitude de am-
bos os satélites. Estudou-se a area de cobertura comum aos dois satélites com o mesmo
tipo de controlo e consequente orientagao do footprint. O simulador disponibiliza um
mapa de footprints — ver figura 7.2 — diretamente na interface.

Embora os satélites em seguimento viagem na mesma érbita, é possivel que estes ex-

perienciem desvios da sua orientacao por atravessarem a mesma zona atmosférica com

'Designa-se por footprint a érea sobre a superficie terrestre resultante da projecio cénica, definida
por uma antena ou cdmara no satélite.
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um certo desfasamento temporal. O grafico da figura 7.1 mostra como dois satélites,
de érbitas semelhantes com um desfasamento de um quarto de érbita, apresentam uma
diferenca crescente no desvio vertical. Estes resultados foram obtidos para a 6rbita
inferior de altitude 402 km que referimos anteriormente 6.3. Conforme verificimos
através do modelo atmosférico, 4.2.1 (ver figuras 4.5 e 4.8), a densidade atmosférica
tem variacoes diurnas significativas. Deste modo, existe um compromisso entre o des-
fasamento temporal e a diferenca na atitude dos satélites em seguimento: mesmo que
colocados numa érbita ligeiramente superior, com o periodo orbital maior, as diferencas
atmosféricas podem ser mais evidentes. A rotagio terrestre sob a drbita podera signi-
ficar, também, uma diferenca nos campos gravitico e geomagnético no mesmo ponto.

Pretende-se avaliar se estes efeitos poderao inviabilizar uma formacao.

Satélite 1 | Satélite 2
Atitude Inicial (graus), [« 8~] | [6 5 5] [5 5 5]
Dimensao do mastro (m) 10 10
Area de secgao reta (m?) 0.1 0.1
Matriz de Inércia I I, (=1)
Anomalia M, My + 89.16°

Tabela 7.1: Dois satélites do tipo T-SAPS em seguimento espagados de 1/4 de drbita.

sat1| 12
—— —sat2

desvio verical (graus)
o
T

100
latitude (graus)

Figura 7.1: Satélites em seguimento com um quarto de érbita de espagamento.

O controlo aplicado aos dois satélites sujeitos a perturbacoes aerodinamicas revela
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Cobertura

Latitude (graus)

Longitude (graus)

Figura 7.2: Mapa de cobertura para os satélites com as carateristicas da tabela 7. Note-se
que os satélites nao partem do mesmo ponto.

a estabilizagdo observada na figura 7.3. Na figura 7.4 estd representada a mesma
evolugao para a estabilizacdo do desvio vertical em funcao da latitude. A partir da

segunda drbita os desvios verticais encontram-se num envelope de 2 graus em torno da

posicao pretendida.
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desvio vertical (graus)

ternpo (min)

Figura 7.3: Evolucao para a estabilidade nos dois satélites T-SAPS (tabela 7) com érbita
baixa de altitude 402 km e periodo orbital 92,6 min.
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desvio vertical (graus)
L
I

w
T

100

latitude (graus)

Figura 7.4: Estabilizagdo nos dois satélites T-SAPS (tabela 7) com 6rbita baixa de
altitude 402 km e periodo orbital 92,6 min. Desvio vertical inicial =~ 7 graus.

7



7. APLICACAO AO VOO EM FORMACAO

78



Conclusoes e trabalho futuro

Nesta tese foram desenvolvidos e apresentados conceitos de simulacao de atitude de
um satélite de érbita baixa. A arquitetura modular do simulador permite uma facil e
légica separagao dos blocos constituintes de um simulador de satélite, sendo distinguido
um simulador de érbita e um simulador de atitude, a alteracao de leis e meios de controlo
de atitude, integrando a simulagao do movimento de satélite num ambiente reproduzido
através de modelos sofisticados. O simulador possui uma interface amigavel e intuitiva
que disponibiliza formas diferentes de introducao de dados: através de ficheiros ou ma-
nualmente, com diferentes formas de visualizacao e representagao dos resultados para o
utilizador — em forma de imagens, graficos ou ficheiros com os dados. A representagao
de atitude pode ser efetuada em termos de angulos de Euler ou em quaternioes. Esta
tese contribui para o estudo da dinamica de atitude de um satélite sujeito a torques
gravitacional e aerodindmico numa 6érbita baixa, com sistemas passivos de controlo da
sua orientacao. No estado presente de desenvolvimento, estd implementado um sistema
de estabilizacao de atitude através de gradiente gravitico e um sistema baseado na in-
teracao de bobinas magnéticas instaladas no satélite com o campo magnético terrestre.
Para as orbitas quase polares estd implementado o sistema de estabilizagao de atitude

em trés eixos com o ganho constante. Este sistema de controlo extremamente facil de
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implementar a bordo de satélite exige no entanto uma andlise preliminar com o obje-
tivo de otimizar os parametros de controlo e garantir a estabilidade de atitude ao longo
de toda drbita. Partindo do principio de que na fase de observacao cientifica o desvio
de atitude de um satélite em relacao a um ponto de equilibrio estavel é caracterizado
por angulos pequenos, aproximamos as equagoes nao-lineares da dinamica de atitude
na sua forma simplificada linearizada. Neste caso, para os referidos tipos de érbita, o
campo geomagnético pode ser aproximado por uma funcao periédica. De acordo com
estes pressupostos e aplicando a metodologia do Regulador Linear Quadratico podemos
encontrar uma solucao analitica para uma lei de controlo com um ganho étimo e cons-
tante. O simulador desenvolvido dispoe ainda de um médulo de andlise para sistemas
lineares invariantes no tempo que permite encontrar o ganho de controlo em funcao de
diferentes parametros inerciais de satélite, podendo incluir variacées das ponderacoes
aplicadas ao vetor de estado do sistema. Este processo sempre esta acompanhado
pela andlise de estabilidade das solugoes encontradas para os sistemas que variam no
tempo. O estudo da estabilidade na presente tese foi efetuado de acordo com a teoria
de Floquet. As simulagoes realizadas demonstraram que a abordagem de controlo li-
near aplicada a um problema dinamico nao-linear, mesmo na presenca de perturbacoes
provocadas pela atmosfera, mostra resultados satisfatorios de controlo de atitude da
missao estudada. O conceito de voo em formacao foi também abordado no simulador.
Analisdmos uma formacao de voo em regime de seguimento, formada por dois satélites
que se movem na mesma, érbita, separados por uma determinada distancia, com o ob-
jetivo de observar o mesmo alvo em momentos de tempo diferentes, mantendo a mesma
geometria de observacido. As simulacoes realizadas demonstraram que a variacdo da
densidade de atmosfera representa o factor mais determinante na definicao da dinamica
em voo. No futuro, a componente de simulagdo de voo em formacao terd o maior de-
senvolvimento de modo a permitir a andlise da dinamica de atitude para configuracoes

diferentes de satélites em constelagao. O nosso especial interesse concentra-se no estudo

80



de constelacoes formadas por satélites ligados entre si (Tether systems).
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8. CONCLUSOES E TRABALHO FUTURO
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Apéndice A

Apéndices

A.1 Meétodo de Runge-Kutta

O método de Runge-Kutta (RK) é o principal integrador da dinamica de rotaci-
onal. Operando por aproximacao a derivada temporal das equacoes de dindmica em
diferentes intervalos de tempo definidos, obtém-se um novo estado estimado com alguma
precisao. Desta forma, o integrador Runge-Kutta de quarta ordem (RK4) baseia-se no

desenvolvimento de Taylor de quarta ordem:

= f(to,v)

g = f <t0+h,yo+hz)1>
2 2

ys = f (to + ﬁ, Yo + h?)z)
2 2

s = f(to+h,yo+ hys)

(A1)

O novo estado fica dado por:
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(0) = volto) + 1 (in + 24 + 2+ i) + O (42)

Onde O(h®) é a medida da aproximacdo.
Os nosso problema de integragdo de atitude resume-se as duas equagoes, de ci-

nemaética e de dinamica;

dA

= = (ACATLgcr)AA (A.3)
B T
dL;;CI _ Sull ;;)V?’A 20 x (AVT)) — B x (Am) (A4)

Na integracao da equagao diferencial ordinaria acima A.3 usamos o método RK4:

e Passo I: cdlculo de altura e nadir local para t + dt (estes ja sdo conhecidos em t);

e Passo II: calculo do momento angular e atitude. Faz-se a interpolacao linear para

t+ 6t/2;
e Passo III: correcdo unitaria dos versores d, b e ¢ e correcao de ortogonalidade;

e Passo IV: incrementa-se o instante t inicial de dt até ao tempo para o qual é feita

a simulacao. Repete-se o algoritmo se o tempo nao foi esgotado.
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A.2 Formato TLE — Two Line Elements Set

A.2 Formato TLE — Two Line Elements Set

E possivel encontrar estes ficheiros, atualizados regularmente, no site da NORAD

em http://celestrak.com/

coeficlente termo resistivo
nome balistico
identificador segunda derivada verificagao
internacional  época do deslocamento ti
¢ ' medio i l
X ¥ ( XX
X . A ) X, g
namero inr_Ina{.ao' T exr_eﬁtlir_idade anomalia T
satélite | desloca
ascensdo reta do argumento eslocamento |
nodo ascendente de perigeu médio verificacs

Figura A.1: Formato TLE
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A.3 Cbdigo MATLAB para propagacao orbital

A equagao de Lagrange para o potencial gravitico terrestre é dada por:

oU, N ou, . oU,
oz oy 0z

=0 (A.5)

Cuja solucao para o potencial ndo-esférico, ®, é dada (com ug = GMg) na forma

de uma soma de harmonicos esféricos:

0 X /Rs\' o —_— :
o = o 1+ Z <r> Z P (sin ¢ge) [Clm cos(mA) + Sy, sin(mA)] (A.6)
=2 m=0

Considerando apenas a deformacao zonal fica-se com o potencial perturbado escrito

em funcgao da latitude geocéntrica, J, na forma de um desenvolvimento em coeficientes

Ji:

O =" |1+ —— (1 - 3sin*6)
+ %(3 — 5sin? ) sin &
- %(3 — 30sin® § + 35sin’ §) (A7)
- %(15 — 70sin? § + 63 sin* §) sin &
+ 127% (5 —105sin®§ 4 315sin* § — 231 sin°§) + ¢

Em conformidade com o que ¢ escrito no capitulo 3, da dinamica orbital, os coefici-
entes Ji e J3 desaparecem devido a escolha de um referencial apropriado (o referencial
ECI é um bom exemplo, de onde se define um sistema de coordenadas esférico). No de-
senvolvimento dos efeitos perturbativos, esses coeficentes ndo figuram. A perturbacao

Jo é, de facto, de primeira ordem e a J; a perturbacao de segunda ordem.
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A.3 Cédigo MATLAB para propagagao orbital

Perturbacoes J2

Deslocamento médio e periodo:

B 3 1 —e2 3 . 5.
n=ng 1—|—§J2 5 (1—28111 z)] (A.8)
_ 2T
P=— A9
- (A.9)
Anomalia
M = My + ﬁ(t — t()) (A.IO)

Ascencdo Reta do Nodo Ascendente

Q=Qy— <2£C08i0) ﬁ(t—to) ZQo—i-Q(t—t()) (A.ll)

Argumento de Perigeu

3 J: 9 . 9. _ .
w=wo+ <2p§ [2 ~3 sin’ zo}> n(t —to) = wo + w(t — to) (A.12)

Perturbacgoes J4

Abaixo se descrevem os efeitos da perturbacao de segunda ordem, Jo e Jy, para os
elementos orbitais. Note-se que cada um destes elementos orbitais descreve a orientacao
da 6rbita relativamente a um referencial inercial. Em detalhe, estas perturbagoes im-

plicam uma precessao do plano orbital.

Deslocamento médio e periodo:
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Vit e 3
1+ J2 € <12Sin2i0)
P

+—J2“ (16\/1—62+251—e )~ 15

128

[30 96\/1—62 90(1 — €2 ]cos io

(A.13)
+ [105 +144y/1 — €2 4 25(1 — 62)} cos’ io)
_1728 Ty~ p4 2(3 30 cos? iy + 35 cos? 20)]
P= 2@ (A.14)
n
Anomalia
M = My + ﬁ(t - to) (A.15)
Ascencdo Reta do Nodo Ascendente
o2
Q=0 — §ﬁﬁcosio 1+ §ﬁ + — —2\/1 —e?
2p2 2 p?
—(g — —e“—3V1 ) sin 10]> (A.16)
35 Ju 3 5 12 — 21 sin? 10 .
+§FTLO (1 + 5 ) T COS 7,():| (t — t())

Argumento de Perigeu
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13

19

21

A.4 Conversao de coordendas NED em ECEF

w =Wwo

45 J2 . 35Jy

— —=—€ NgCOS 10 — ——No | =
36 pt 8 pt
21 27 189

+Z sin g + € <14 R 2

g

43
24

2p

12
7

3.J. 5 2

“2a2 - 5 Sinio) (2 + % —2V/1—¢?
2

2_8 —-3v1- e2> sin? z'o)]

(A.17)
93 . 5.
— — s1n” 9+

1
— — ——sin Zo+8—4 (t—t())
16 sin” ig

A.4 Conversao de coordendas NED em ECEF

function [dX,dY,dZ]=1g2ct (dx,dy,dz,lat ,lon)

% LG2CT Converte coordenadas

% Origem do referencial

locais em ECEF.

local em lat ,lon ,h. dx,dy,dz

% referenciados na origem a lat,lon com o mesmo index.

% Version: 2011-02-19

% Useage: [dX,dY,dZ]=1g2ct (dx,dy,dz,lat ,lon)

% Input:dx — vector of x coordinates in local system (north)

% dy — vector
% dz — vector
% Output: dX — vector
% dY — vector
% dZ — vector
% lat — lat(s)
% lon — lon(s)

if nargin "=

5

of y coordinates in local system (east)

of
of
of
of
of
of

z coordinates in local system (ht)

X coordinate
Y coordinate
Z coordinate
local system

local system

differences in CT
differences in CT
differences in CT
origin (rad); may be vector

origin (rad); may be vector

warning (’Incorrect number of input arguments’);

return

end

n=length (dx);
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3| if length (lat)==

lat=ones(n,1)xlat ;
lon=ones(n,1)*lon;
end

R=zeros(3,3,n);

0|R(1,1,:)=—sin(lat’).xcos(lon’);
R(2,1,:)=sin(lat’) .*sin(lon’);
31|R(3,1,:)=cos(lat ”)
R(1,2,:)=sin(lon’);
33|R(2,2,:)=cos(lon’);
R(3,2,:)=zeros(1,n);
5|R(1,3,:)=cos(lat ’) .xcos(lon’);
R(2,3,:)=cos(lat’) .xsin(lon’);
37|R(3,3,:)=sin (lat 7) ;

39

41

;) RR=reshape (R

RR=reshape (R(1,:,:),3,n);
dX=sum(RR’.* [dx dy dz],2);

dY=sum (RR’.*[dx dy dz],2);
i) 53,m);

(
[
RR=reshape (R(2,:,:) ,3,n);
[
(3
dZ=sum(RR’.*[dx dy dz],2);

./appendixA/MATLAB/lg2ct.m
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A.5 Integracao da Matriz Atitude

A.5 Integracao da Matriz Atitude

Considere-se uma rotagao do BCS em relagao a ECI dada por uma velocidade

angular . Essa rotagdo da origem a uma variagdo da matriz atitude:

az b cz

A dt dt dt
=| % Y% 9 | =wxa wxb wxc =wAAl

dt dt dt dt

a: b ¢

dt dt dt

Obtém-se as equagdes para a dindmica de um pequeno satélite com um boom gra-

vitacional. Implementamo-las aqui;

1. momento angular no referencial préprio, BCS: Ly, = ATL;
2. derivada temporal da matriz atitude: % = (ACATL;)AA

3. derivada temporal do momento angular de rotagao no referencial ECI:

% — W(n x (AVZ')) — B x (Am)

Onde, no ponto 2, C é a inversa da matriz de inércia I, escrita para o referencial

préprio;

I, 0 0
=10 1, 0
0 0 I

I, I, e I, sao respetivamente os momentos de inércia segundo os eixos 27, §¥ e 2P.

Note-se que no ponto 3 o termo subtrativo representa o uso de magnetorquers.
Se estes estiverem desligados, o vector mi serd nulo se o controlo magnético estiver

desativado.
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A.5.1 Normalizagao e Ortogonalizagao

A cada dez iteracoes é conveniente normalizar cada um dos versores da matriz A:

e
€normalizado = E (A18)

Em cada dez iteracoes assegura-se a ortogonalidade da matriz atitude com base

num par de vetores:

Corto =aXDb (A.19)

Nas duas ortogonalizacoes seguintes o par de vetores é diferente: b x ¢ seguido de

Cc X a.
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A.6 Fluxo Solar

A.6 Fluxo Solar

O fluxo solar afeta tanto o campo magnético como a densidade atmosférica, en-
volvidos nos modelos de ambiente. No primeiro, existe uma aceleracdao de particulas
carregadas que contribui para um campo magnético induzido, dando origem as mag-
netic storms que se podem estender por um periodo de dois anos apds um pico de
atividade solar. No segundo, da-se um fenémeno de dilatagao das camadas superiores
da atmosfera. Os efeitos estdo, por isso, relacionados e contribuem para os dois modelos

de forma semelhante.

O fluxo solar é fornecido por meio de indices disponibilizados por NOAA (http:
//ngdc.noaa.gov/stp/spaceweather.html) e representa o estado de atividade solar.
Esta atividade regista-se na banda 10,7 cm com um ciclo de, aproximadamente, 11
anos (ciclo de Schwabe). A presenca de picos de atividade solar estd relacionada com o
surgimento das manchas solares, pelo que comummente se adota a designacao 10,7cm

Sunspot Cycle

10.7 cm Solar Flux

400 4 i Min, Max
- 1%, 99%
N _ Median
5 350 square Mean
E - box 25%-75%
= 300 5 L w
% *
»
£ 250
(5]
]
S 2004
= *
o
g
= 450
8
(]
100 4 % B
*r+
58L
50 T T T T 17
LM~ O™
oo ™ T
SRR]R|RR]R\

U 2012, NOAA Space Weather Prediction Center, Boulder, CO, USA

Figura A.2: Distribuicao anual do fluxo solar didrio a 10,7 cm
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O valor de fluxo solar pode ser lido pelas fungbes que calculam a densidade at-
mosférica e o campo geomagnético.
Os graficos seguintes mostram como o efeito do fluxo solar afeta os perfis de densi-

dade e temperatura (vd. A.3).

500 ) 500
400 7 A 400
| ] e
Cira
g 30 Z g 300 1
= / // X Low High
: % ~ extreme exireme
3 200 3 200
._% Low \7/7 % High f:-:
= extre extremp Z
1
Q00 R 100
Cira
Km
o] 400 BOO 1200 1600 2000 q[(r“ 10k 101 108 106 10+ 102
Temperature /K —= Density / kg m? ——

Figura A.3: Perfis de densidade e temperatura para um ciclo solar completo.
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A.7 Teste a sensibilidade em yaw e outros resultados

A.7 Teste a sensibilidade em yaw e outros resultados

w0 Torque de Controlo - BCS
4 T T T T T ! T T

T
dngulo pitch
dngulo rall
dngulo yaw

Torgue (M.m)

0 Dz 04 06 08 1 12 14 16 1.8 2
Termpo (drbitas)

Figura A.4: Torques utilizados para controlo no teste a sensibilidade em yaw.

Nos dois graficos abaixo mostramos dois satélites espacados de um quarto de orbita
com valores de altitude coincidentes com as érbitas originais: 738 km. Nestas condicoes
o arraste aerodinamico é praticamente desprezavel pelo que as orbitas sao congruentes
no caso sem controlo — gréfico A.5(a). No entanto, no grafico A.5(b) onde um sinal
de controlo semelhante ao da figura A.4 é aplicado em ambos os satélites vemos como

existe uma diferenca na rapidez de atuacao dos controladores:
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"Ay,l('/’“ A‘\"(z [V
. %

y

(a) Dois satélites em seguimento, sem controlo, em 6rbita alta.

(b) Dois satélites em seguimento, com controlo, em érbita alta.

Figura A.5: Dois satélites em seguimento numa Orbita quase polar com diferenca de
anomalias de 90°.
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O trabalho realizado nesta tese revelou-se bastante aliciante porque permitiu inves-
tigar e esclarecer varias questoes relacionadas com o ambiente fisico no espaco, enge-
nharia e controlo. Para além do conhecimento cientifico adquirido, o autor aprendeu
novas técnicas de programacao e ferramentas matematicas muito eficientes.

Anteriormente, o autor esteve envolvido num projeto relacionado com aplicacoes da
relatividade geral ao GPS. Realizado no ambito duma BII [dNL10] fez-se uma aborda-
gem tedrica aos efeitos da relatividade geral e restrita no desfasamento do tempo em
orbita. Este desfasamento deve-se, por um lado, a velocidade do satélite e, por outro,
a diferenca no potencial gravitico.

Em junho de 2012, o aluno participou na Alpbach Summer Scholl 2012 com o
projeto de uma missao espacial de exploracao do Sistema Uraniano, a USE — Uranus
System Ezxplorer, vencedora do prémio Head Tutor. Os conhecimentos ali adquiridos
(e aplicados) foram possiveis gragas a aceitacao por parte do Centro de Astronomia e
Astrofisica da Universidade de Lisboa e financiamento da Fundacao da Faculdade de
Ciéncias da Universidade de Lisboa.

A questao da implementacdo de missbes espaciais e satélites tem sido, por isso, do
maior interesse do autor. A presenca no Laboratério de Lasers Optica e Sistemas da
Faculdade de Ciéncias da Universidade de Lisboa tem sido fulcral no desenvolvimento

do mais extenso trabalho feito pelo autor nesta area.
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