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CAPtTULO 1

INTRODUÇÃO

Neste relatório simula-se o comportamento da atitude no

Satélite de Coleta de-Dados 2 (SCD2) com os objetivos de veri.ficar as

estratégias de reorienta~ão e manutenção da direção do p.ixo de

rotação, o decaimento da velocidade de rotação e estudos de

visibilidade sim~ltânea entre Cuiabá (estação de rastreamento) I Rr.n2

. / PCDls {Plataformas de Coleta de Dados).

As simulações deste ~elatório foram

co~putador digital e constam das seguintes etapas:

a) Manobra inicial

b) Manutenção da atitu~e

c) Capot~mento"

.d)"Decaimento da velocidade"

~) Implementação do controle

"f) -Visibilidade.

realizadas

",

via

" , " -
"A órbita do SCD2e propagada analiticamente (Kaula, 1961\;

Silva e Ferreira, 1984) enquanto que a propagação ela -atitude "do

satélite foi feita numericamente usando, por exemplo, um método np.

Runge Kuttade 7a. ordem (Kuga et alii, 1987). As condições inicia~s"

tanto para órbita quanto para atitude encontram-se no Apêndice A.

A influência do torque ·aerodinâmico sobre o SCb2 foi

desprezada com base em estudos previamente realizados (ver Carrara and

Rama Rao",1988).



CAPITULO 2

MANOBRAS E MANUTENÇÃO DA ATITUDe

\

2.1 -MANOBRA INICIAL',

Para a realização das manobras de reorientação do eixo de

rotação e utilizada uma bobina de eixo, a qual é ativada (urO) até Que

a declinação deste eixo fique próxima do limite desejado, Que ne~te

relatório está em torno de 90 graus•

.Durante a manobra, optou-se por.levar'o eixo de rotação para

atitudes intermediárias convenientemente escolhidas até a posição

.final desejada. Este procedimento permite conduzir o eixo de rotação a

qualquer atitude, possibilitando que o vínculo térmico se)a

:respeitado, ou seja, a nao incidência do Sol no painel inferior (ver

Santanaet alii, 1987).

A Tabela 2~1 mostra as atitudes inicial, intermediár::i.ase,

final .do éixo de rotação.

TABELA 2.1

SEQU~NCIA DE ATITUDES

a',
graus o ,graus atitudes..

127,42

.
20,3e inicial

120,00

32,00

110,00

38,00 .

100.•00

44.00intermOediárias

90,00

68.00

80.00

80.00.

85,00

89.00final

- 3 -
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A Figura 2.1 mostra a declinação do eixo em função do temoo.

onde o ponto 1 representa a declinação final desejada (Tab. 2.1).

A bobina .de eixo do SCD2 tem as mesmas caracterís~icas do

Satélite de Co~eta de Dados 1 (ver 'Orlando e Ferraresi. 1987).

2.2·- MANUTENÇÃO DA ATITUDE

Para a· manutenção do eixo de rotação ã~ntro da re~jão

desejada. adotou-se a seguinte estratégia:

1 - A região desejada é composta por dois cones de'aberturas dadas.oor

Eie E2 • sendo a primeira de apontamento fino e a segunda. de zona

morta •

. .
2 - Quando a declinação 'do eixo' de rotação atingir p cone de abErtura.E1

.'(ponto 1 • Figuras 2.1 e 2.2) a bobina de eixo' é "desligada" (0;=0) 'e

assim mantida até que o eixo atinja o ponto 2 (Figuras 2.1 e ?2)~

situado fpra. "da zona. morta. Ent·ão·. a b"obina é ativada de modo a

levar novamente o.e~x<? para a'região de apontamento fino.

AFigura 2.1 mostra a estratégia de manutenção da a,ti.tudp..
"para uma si~ulação de 20 dias. Neste caso o valor do. ~ngulo €l' é .1

grau e "'0 de €2' _.,:)0 gràus.· Na FigUra 2.3, q'ue representa o erro de

apontamento em função do tempo. observa-se que apos de~orridos

"aproximadamente 4 dias. o eixo atingiu o ponto 2 (u=O, do ponto 1 ao

ponto 2), tendo sido necessárias aproximadamente 8 horas. para ievá~lo

novamente a região €l (u;lO. do ponto 2 ao ponto 3). Neste caso foi

considerado o valor de -0.5 A.m 2 para o momento magnético residual do

satélite.

Tendo por objetivo diminuir o consumo de energia. estudou-se

a influência do momento magnético residual (mr) sobre o período dp.

chaveamehto. Foi então realizada uma simulação para" m= -0.1 A.m2•. r
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sendo os re~ultados apresentados para um período de 90 dias nas

Figuras·2.4 el.5.·

Na Figura 2.5, entre

encontra-se na região desejada.

acoplamento entre os movimentos

os pontos 1-4, u=O, pois o eixo

Em torno' do ponto 2 aconteceu o

de atitude e de ôrbita (S1 =-6,1.

........

graus/dia) fazendo com que a declinação do eixo mudasse de sentido

(ver Figura 2.4) e atingisse o pontó 3. Neste ponto, a bobina de plano

foi ativada (Pigura 2.10, Seção 2.4) e',devido ao torque gerado, a

taxa de variação da declinação mudou no.vàmente de si~a.l (Fi.gura/.•4)"-

fazendo com que o eixo atingisse o ponto 4 -(Figura 2.5). EntrE'!os

pontos 4 e 5, ulO, retórnando o eixo a região de apontamento fino (ver

Figura 2.4). No ponto 6.(Figura 2.5) a bobina de plano é oesligana eo

processo de manutenção _deatitude continua até o final da simulacãÇ>.

Observa-se-pelas Figuras 2.4 e 2.5 que haveria o ,chaveamento

entre os dias 25 e 30, só não acontec~ndo devido aQ acoplamento. Nota

se .que se E:2 tivesse sido adotado da orçiemde 9'graus, o chaveamento

teria ocorrido por volta do dia 27.

20-

4 _ . . ---- - - - _.- -- - - - _._--. .-'- ---- - - - -,- - - - --

5

i5o
-IX:
IX:
W

)0

,..v 20.304050 iOe
O

iO

T Et1PO
(O 1 AS):::

Fig.

2.5Errodeapontamen~oxtempo,m-O, lAm2 •.
r
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2.3 - CAPOTAMENTO

No.prese~te relatório.a declinação.de eixo.de retação e

mantidapróxima de 90 graus per um períede de 60 dias, no.final de

qual e SeI está ~róxime de equinócie e, pertante, na iminência de

incidir no. painel inferier de satélite. Po.ress"emqtive inclina-se o

eixo.de retaçãe para uma declinàçãe de 80 graus durante um períede de

10 diás. Em seguida, realiza-se e capetamente de SCD2 evitande-se

deste mede a incidência selar no.seu.painel iriferier,Figuras 2.6 e

2.7.

Na fase de capetamente, e eixo.de retaçãefei cenduzide até

a atitude final.pré-fixada (0=-89 graus) através de uma sequência" de

atitudes intermediárias. :g pessível evitar a incidência selar no.

painel inferier

intermediárias.

escelhende-se adequadamente as atitudes

A Tabela 2.2 apresenta as atitudes inicial, intermediárias

e final durante a fase de capetamente.

TABE.LA2.2

"SEQU~NCIA DE ATITUDES

a,
graus

I

O,graus
atitudes

148,71

80,76inicial

180,00

64,00

180,00

"48,00

180,00

32,00

180,00

16,00

180,00

0,00intermediárias

180,00

-16,00

"180,00

-32,00

180,00

-48,00

180,00

-64,00

180,00

~89,OOfinal
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A ,escolha ,de a. == 180 graus na, sequên,cia acima permitiu
, .

Fealizar a manobra de cápotamento em declinação sem 'que o vínculo tér

mico fosse violado, pois neste equínócio a ascençao reta do Sol ê de

1'80 ,graus.

"
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2.4 - DECAIMENTO DA VELOCIDADE

geraçao de
"

torques de· controle para manutenção Q8

velocidade do eixo de rotação é obtida por uma bobina de plano. O

:torque Tc gerado Ror esta bobina tem que ser maior-que o de Foucault

(Tf).

De acordo com a Figura 2.8, o decaimento da velocidade do
I

eixo e . de aproximadamente 0,05 rp~/dia, com o. qual estima-se que

Tf=6E-07 N.m. .0 ângulo entre a bobinâ de p ano e o campo magnético,
'\'11

Figura 2.9, oscila entre 5 e 90 graus, de modo que o torque médio de

controle gerado por esta bobina é aproximadamente 5E-06 N.m Quando o

valor do momento magnético gerado,pela bobina é de 0,5 A.m2•

Tendo em .vista que a.velocidade nominal de rotacão do

satélite e de 10 ~ 2 rpm, observa-se pel~ Figura 2.8 que: i) .após
. .

decorridos .aproximadamente 38 dias, esta velocidade atinge seu valor

mínimo (8 rpm) com a bobina·de plano desÚgada; ii.)·são ne~essárjos·

aproximadamente 10 dias para atingir seu limite superior (12 rpm) com

a Dobina ligada.

Uma espec~ficação física possível para a bobina ~e plano,

considerando a geraçao nominal de 0,5 A.m~ e tensão dealimentaçi6 de

lSv!S% e:

R 0,123m

A

. -0,047m2

n

=600 espiras

I

17,7mA

Pmax

0,·28W

Pmin

=·0,25w.
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A Figura 2.10 mostra o caso do decaimento da rotação em

função do tempo por um período de 90 dias, onde o momento magnético

residual foi tomado igual a -0,1 Am2.
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CAPITULO 3

IMPLEMENTAÇÃO DO CONTROLE

o controle utilizado na simulação das manoht;as de

apontamento pode ser implementado de forma autônoma, isto é, em malha

fechada a bordo do satélite ou, entio, ser baseado. em terra. O

controle.autônomo apreseuta dificuldades técnicas de implementaçio e,

sob certos aspectos, tem uma confiabilidade menor. Em vista oisso,

recomenda-se o emprego do controle em malha aberta, calculado

previamente em terra.

As manobras seguiriam, portanto, o seguinte procedimento:

dos senpores de atitude (sensor solar e1 - A partir da leitura

magnetômetro) enviadas por telemetria, a atitude seria

'determinada no Centro de Controle e uma pro~agaçio seria gerad~,

procurando identificar o instant~ em que a atitude d~ satilite

atingiri~ o limite imposto pelos requisitos pré-estabelec.idos

pará a missio (1::2). ,.

.2'.-A partir de novos dados recebidos esse instante

seriagradativamente refinado, aumentando a confiabilidane. e a

pre~isão com que seria obtido. Neste 'intervalo, procura-se tam~ém. . .

·melborar o modelo dinâmico da pLopagaçio,da atitude' através de

ajuste de parâmetros, d~ formá a minimizar os erros entre a

trajetória prevista e a real.

- t5 -
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3 - Obtido o instante em que a atitude atinge o desvio máximo

permitido••procede-se à determinação da manobra, que consjste em

se estabelecer· os instantes de chaveamento e p.olaridades da

bobina. O torque magnético gerado orientará o satélite na atitude~

nominal novamente.

4 - Numa passagem do satélite sobre uma estaçao terrena, os instantes
..,

de comutação da bobina seriam armazenados a bordo para, no

instante apropriado, serem comándqdos peló computador de bordo.

Efetuada a-manobra, repetem-se os procedimentos.

Caso a atitude final não se encontre dentro do apontamento

fino apos a manobra, ppde-se efetuar uma'segunda manobra com valores

mais próximos do nominal (pois a'primeir~ manobra certamente levará o

satélite para a região de apontamento ~ino) e, portanto, de curta

duração. O intervalo entre tais correções seria, a princípio, fixado

pelo tempo necessário para se obter. ~ma boa es~imativa da atitude

ap~s uma manobra.

O controle da velocidade de rotação do 'satélite deverá ser

efetuado de forma áutônoma, já que a rapidez da co~utação 'da b.ol;>ina

de plano ·(responsável.por tal controle) dificulta a.implementação 'de

um controle -com base na Terra. Até o presente momento, a forma mais.

p~ática de se efetuar tal controle seria a partir do sin~l do eixo do

magnetômetro no ..plano de rotação perpendicular ao eixo da hobina de

plano. Embora de fácil implementação e construção, tal controle tem

como inconveniente principal ser um ponto crítico a falhas, causando

a perd~ da missão em caso de mal funcionamento.
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Nas simulações, o tempo necessário para levar a velocidade

angular do satélite de 8 a 12 rpm foi de 10 dias, utilizando-se uma

bobina de .0,5 Am2. Uma nova manobra se'rianecessária após 95 dias, o

que resultaria em um fator de 12%, aproximadamente, do tempo total dat
missão gasto nas manobras de manutenção da rotação. Supondo que

exista uma relação linear, se as manobras fossem realizadas a cada 30

dias (um tempo eq~ivalente ao previsto para as manobras de

apontamento), seriam necessários 3,6 dias para se acelerar o satélite

de 9,7 a 10,3 rpm. Caso se deseje que o intervalo de atuação deste

controle seja compatível com as manobras de apontam~nto (cerca de 10

horas),.por restrições de consumo de energia (já que o magnetômetro e

talvez o cómputador de bordo precisam permanecer ligados durante toda

a manobra), deve-se aumentar o m?mento magnético, da bobina de nlano

para cerca de 4 Am2. ~ claro, o consumo de energia será o mesmo,

porem a manobra será realizada num tempo signifiéativamente menor, o

.que se traduz por um menor intervalo.no tempo em que a carga útil

perffianecedesa~ivada devido 'às manob~as.



CAPITULO 4

VISIBILIDADE

Os ângulos de contato do satélite com as estações, ou seja,

os ângulos formados entre as direções estação-satélite e o eixo de

rotação sao esquematicamente mostrados nas Figuras 4.1 a 4.5.

As figuras mostram as zonas de silêncio (hachuradas) do

satélite, isto e, as regiões onde não há comunicação com uma dada

estação ou PCD, devido ao posicionamento relativo do satélite com

respeito à
formará com

estação. Ao sobrevoar uma dessas reg~ões, o satélite

a estação um ângulo menor que 10 graus (ou maior que 170

graus) e,· com isso, devido ao lóbulo das antenas, ocorre a perda do

sinal.

Foiutilizadanageraçaodasfigurasuma altitudeorbital

.média

de750km,com círculosde visibil.idadédeCuiabá.edas PCD's

de

Ograusdeelevação mínima.Considerou-se4PCD'ssupostamente.

localizadas em pontos extremos do Brasil: Natal, O~apoque, Porto Pico

e ChUí. As figuras diferenciam-se entre si com relação à atitude do

satélite: a primeira possui declinação ·do eixo de ;-otp.çãqde 90 ~raus

e, nas demais, a declinação·é de 80 graus, com longitudes do eixo de

rotaçao iguais a -56,1 graus (mesma longitude de Cuiabá), 33,9

123,9 e -146,1 graus, respectivamente. As quatro últimas figuras

representam, portanto, situações extremas para o .apontamento do eixo

de rotação. Deve ser ressaltado que quando o satélite perde contato

com Cuiabá (ao sobrevoar a area com hachuras mais densas), deixa7se

":t9 -

J
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de receber os sinais de todas as PCD's. O mesmo nao acontece quando o

satélite se encontra na zona de silêncio de uma particular PCD (área

com hachuras menos densas). Neste caso,'apenas o sinal da PCD deixará

de ser recebido em Cuiabá.

Outro fato' importante a ser observado e a relativa

concentração dàs zonas de silêncio no sul do Brasil. Em virtude desta

concent~ação, a probabi~idade do satélite sobrevoar uma destas areas

será maior para inclinações órbitais mais elevadas, pois as latitudes

máxima e mínima atingidas pelo satélite em órbita são~amente iguais

a inclinação orbital.

"



- 21 -

" 4 1 Z d "1"- " = ·Oõ-,r = .900F1g .. -onas' e.S1 enc10~ para: a u

Fig. 4.2 - Zonas de silêncio, para: ~

-1·
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"Fig. 4.3 Zonas.de silêncio, para: ~
. . o"

= 33,9 ,

Fig. 4.4 - Zonas de silêncio, para: a

___l

. o· o
- 123,? ' ô = 80 .
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Fig ..4.5 - Zonas desilincio, para: a = -146,1°, 6.=.80°.
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APtNDICE A

CONDIÇÕES INICIAIS

OIA , MES , ftNO

1:h7,õ19E9.,
HCRJ , ~I~ , SE(
·18,lS,C.,
5E~1-EIXO .MAIOR (H)

71.301.07.05,.
E X· C E NT R 1 C I [ fl (J E

0.04(831,.
INCtINACAO (GRAU)

23.8(36,.
LlJi'H. CO NODu. A~CE~O[NTE (GRAU)
256'.1982,.
ARGLME~TO DOPERIGEl (GRAU)
220.4CS8,.
AI\u~ALIA HEOl~ (GRAU)

232,.83 C2
ASCE'CAO R[T~ INICIAL,.. (~RAU) .

127.42214,
DE(L~NACAO:·I~IC., . .(E~Al)

. 4- 2.f • :37 5 e c 7 ,. :
VE L '( C. AN G. Ou. E I X o i) E fHJT t C A (- (R?"')
10,.
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