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‘ 'ABSTRAC‘T

This report preseni:s feastbility studzes of spin azis
reorzentatzon and stabilization for the Data Collecting Satellite 2 _
- (SCD2). - It also contains analyses of-the spin rate decay and simultaneus .

visibility among Cuwba ( trackzng statwn) / SCp2 / PCD's (Data CoZZectzngr

o Plata form)
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CAPITULO 1
INTRODUCAO .

Neste relatério simula-se o comportamento da atitude do
Satelite de Coleta de-Dados 2 (SCD2) com os objétivos de verificar as
estratégias de reorientacao e manutencao da diregao do eixo de
rotacao, o decaimento da " velocidade de rotacao e estudos de
visibilidade simultanea entre Cuiabi (estacao de réstreamento) / scn?

-/ PCD's (Plgtaformas de Coleta de Dados).

As simulacoes deste relatorio foraim realizadas via

computador digital e constam das seguintes etapas:
a) Manobra inicial
- b) Manutengéd da atitude_

c¢) Capotamento.

o

.d) Decaimento da vélogidade;

g)'Impiemehtagéo do controle -

Uf) Visibilidade. ' - -

‘  A’6fpitét1d6 SCD2~_é pfopagada éhalitiéamentg‘(Kauia, 1966
Silva:e Ferreira, 1984) - énquénto que a ﬁropagaéap 4dav'atitﬁdé “do
satélite foi feita nﬁmericémente hsghdo; por exempié,”hm métddq de
Runge Kutta 'de 7a. ordem (Kuga et alii, 1987). As condigBes iniciais -

tanto para orbita quanto para'étitude encontramese’ﬁo Apendice A.

A influencia do torque aerodinamico sobre o SCD2 foi
desprezada com base em estudos-prgviamente realizados (ver Carrara and

‘Rama Rao, 1988).




CAPITULO 2

MANOBRAS E MANUTENCAO DA ATITUDE
\

2.1 - MANOBRA INICIAL'

Para a realizacao das manobras de reorientacao do eixo de
rotacao € utilizada uma bobina de eixo, a qual é ativada (u#0) até que
"a declinacdo deste eixo fique proxima do limite desejado, que neste

relatorio esta em torno de 90 graus.

~ Durante a manobra, optou~se por levar'o eixo de rotacao para
atitudes intermediarias éonvenientemente escolhidas até a posigﬁo
“final deéejada. Este procedimentd permife conduzir o eixo de rotacao a
qualquer atitude, p&ssibilitando que o vinculo térmico seia
:feépeitado, ou seja, a nao incidencia do Sol ho péinei inferior (ver

Santana et alii, 1987).

A Tabela 2.1 mostra as atitudes inicial, intermediarias e,

: final,do'éixo:de rotagao.
TABELA 2.1

- SEQUENCIA DE ATITUDES .

o s graus . '6, graus B ‘vatitédes
127,62 - | 20,3¢ - inicial
120,00 32,00 '

110,00 ‘ 38,00 .
100,00 44,00 intermediirias
90,00 68,00 |
80,00 |~ 80,00 .

85,00 89,00 final




A

A Figura 2.1 mostra a declinagdo do eixo em funcao do temvo,

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

A bobina - de eixo do SCD2 tem as mesmas caracteristicas do

Satelite de Coleta de'Dados 1 (ver -Orlando e Ferraresi, 1987).

2.2 - MANUTENCAO DA ATITUDE

Para a. manutencao do eixo de rotacao dentro da regiao

" desejada, adotou-se a seguinte estratégia:

1 - A regido desejada € composta por dois cones de ‘aberturas dadas.vor
eig,gz » sendo a primeira de apontamento fino e a segunda, de zona

~ morta.

'2.-..Qﬁando a déclinacio leeiko’de'rétagio atingir o cone de abaturag,

" (ponto 1 , Figufas 2.1 e 2.2) a bobina de eixo'é'desligaéé'(u=03'e
assim mantida até que o eixo atinJa o] ponto 2 (Figuras 2.1 e 2.2),

situado fora da zona morta. Entao, a boblna e ativada de modo a

levar novamente o eixo para a’ regiao de apontamento fino,.

—A/Figﬁra 2.1 mostra a estratégia de.manﬁtengéb'da_apitude '
1 péfé uma - simulagao de '20 dias. Neste céso o valor do-éﬁgu]o'el e.1l
igrauie ‘o de . 52,
>ap0ﬂtamento em fungao do tempo, observa -se que apos decorrlﬂos
"aprox1madamente 4..dias, o eixo atingiu o ponto 2 (u=0, do ponto 1 ao
ponto 2), tendo sido necessarias aprox1madamente 8 horas, para levi-lo
novamente a regiao €, (uf0, do ponto 2 ao ponto 3). Neste caso Fo1

considerado o valor de -0,5 A m para o momento magnetico residual do

satélite.

Tendo por objetivo diminuir o consumo de energia, estudou-sé
a influencia do momento magnético residual (mr) sobre o periodo de
0,1 A.m?,

‘chaveamento. Fol entao realizada uma simulacao para‘mr

10 graus. Na Flgura 2. 3, que representa o erro de;*"'
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sendo os resultados apresentados para um periodo de 90 dias nas

Figuras ‘2.4 e 2.5.-

Na Figura 2.5, entre os pontos 1-4, u=0, pois o eixo
encontra-se na regiao desejada. Em torno - do .ponto 2 aconteceu o
acoplamento entre os moviméntoé de atitude e de orbita ( ﬁ =-6,1
graus)dia) fazendo com que a declinacao do eixo mudasse de sentido
(ver Figura 2.4) e atingisse o ponto 3, Neste pdhto, a bobina de plano
fol ativada (Figura 2. 10,. Secao 2.4) e, devido ao torque gerado, a-
taxa de variacao da decllnagao mudou novamente de 51n31 (Figura 2. 4)
fazendo com que o eixo atingisse o ponto & (Figura 2.5). Entre os
pontos 4 e 5, u#0, retornando o eixo regido de apontamento fino (ver -
Figura 2.4). No ponto 6. (Figura 2.5) a bobina de plaho e desligada e o
processo de manutencao de atitude continua até o final da simulacgg.

‘6bserva4se-peias Figﬁras 2.4 e 2.5 que haveria o chaveamento
entre os dias 25 e 30, s6 nao acontecendo devido aq.ac0p1amen£o. Nota-
seé que se €2 tivesse sido adotado da ordem de 9- graus, o chaveamento

teria ocorrido por volta do dia 27.
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2.3 - CAPOTAMENTO

No ;resente felatério a declinacao do eixo de rotacio &
_ manfida-préxima de 90 graus por um perfodo de 60 dias, no final do
IQual o Sol esta proximo do equindcio e, portanto, na iminéncia de
incidir no painel inferior do satélite. Por esse motivo inclina-se o
eixo de rotacao para uma decliﬁéééo de 80 graus durante um periodo de
10 dias. Em seguida, realiza-se o capotamento do SCD2 evitando-se
deste modo a incidéncia solar no seu painel irferior, Figuras 2.6 e

2.7. e

Na fase de capo;amento, o eixonde rotag§o~foi conduzido ate
a atitude final.prédfikada (S =-89 gfaus)'através de uma sequencia de
atitudes intermediarias. E possivel evitar a incidéncia solar no
painel inferior A escolhendo-se adequadamente as atitudes

intermediarias. : L.

A Tabela 2.2 apresenta as atitudes inicial, intermediarias .

e final durante a fase de capotamento. .

TABELA 2.2

- ' . SEQUENCIA DE ATITUDES

o, graus .5,graus ; atitudes
148,71 80,76 | inicial
180,00 64,00 ' '
. 180,00 . . " 48,00
180,00 32,00
180,00 16,00
' 180,00 0,00 intefﬁediérias
180,00 -16,00
/180,00 -32,00
180,00 -48,00
180,00 -64,00 , .
180,00 ~ -89,00 final

—
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AAescolha de o = 180 graus na sequencia acima permitiu
realizar a manobra de capotamento em decllnagao sem que o v1ncu10 ter

' m1co fosse v1olado, pois neste equanC1o a ascengao reta do Sol & de

180 graus. C
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2.4 - DECAIMENTO DA VELOCIDADE

A “geracao de torques de- controle para manutencao da
velocidade do eixo de rotacao € obtida por uma bobina de plano. 0
‘torque Tc gerado por esta bobina tem que ser maior-que o de Foucault
(T£). '

De acordo com a Figura 2.8, o decaimento da velocidade do
eixo é; de aproximadamente 0,05 rp@/d;a, com o qual estima-se que
Tf=6E-07 N.m. O angulo entre a bobiné de p ano e o campo magnético,
.Figura 2.;, oscila entre 5 e 90 graus, dé modo que o torque medio de
controle gerado pof esta bobina € aproximédamente 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 mnominal de rota?éo, do
satélite é de 10 12 rpm, observa-se pelg Figura 2.8 que: 1) .apos
decorridos-aproximadamente 38 dias, esta velocidade atinge seu valor
minimo (8 rpm) com 'a bobina de plano desligada; ii).sao'heéessérioé'
aproximadamente 10 dias para atingir‘éeﬁ liﬁite suﬁefior (12 rpm) com

a bobina ligada.

Uma especificacao fisica possivel para a bobina de plano,
considerando a geracdo nominal de 0,5 A.m2 e tensao de alimentacdo de

15vis7 é:

e
1

= 0,123 m
A =0,047 m?
n = 600 espiras
= 17,7 wmA
Pmax = 0,28 W
Pmin = 0,25 W

3.




- 11 -

SUN-SPIN  (DEG)
38 5 8 3 3

-
(=)

T . ' 1 . - ! , | , | 1
% i 2 ‘
TEMPO ( DIAS) ’

Fig. 2.7 - Angulo do Sol-eixo do satélite x tempo.

‘Ff T S

12 l"ljl,:lIllllfll']lIlllllllllllllll‘]TllIlllllllll lllllllll

6LLIIIILJI"IIIlllllllllll]llllll!lll llljlllll'll.llllllllll

¢ - S 10 i5 20 25 30 35. 40 45 50 S5 60
' TEMPO ( DIAS) : } ]

Fig. 2.8 - Decaimento X tempo.




—12*—

A'Figura 2.10 mostra o caso do decaimento da rotacao em
funcao do tempo por um periodo de 90 dias, onde o momento magnetico

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

IMPLEMENTAGAO DO CONTROLE

0 cdntrole utilizado na simulacdo das manob:as' de
apontamento pode ser implementado de forma autonoma, isto &, em malha
fechada a bordo do satélite ou, entao, ser baseado ~em terra. 0
controle autonomo apresenta dificuldades técnicas de implementacio e,
sob certos aspectos, tem uma confiabilidade menor. Em vista disso,
recomenda-se o emprego do controle em malha aberta, calculado

previamente em terra.

As manobras seguiriam, portanto, o seguinte procedimento;
1.—' A partir da leitura dos sensores de atitude (sensor solar e
magnetometro) enviadas por telemetria, a atitude seria
“determinada no Centro de Controle e uma propagacao seria gerada,
: proéurando identificarA'q instante em que a'afitude do'satélite
Jbatingiria o 1imite:impos£o pelos fequisitos pré—estabelecidos

para a missao. (€2). .

2 - A partir " de novos _ dados  recebidos’ esse instante
éeria‘grédativaménte refinado, 'aumeﬁtando a confiabilidade e a
"prepiséo‘cdm que seria obtido. Neste'intervalo, procura-se témbém
‘melhorar o modelo dindmico da propagacio-da atitudé' através dé
ajdste de parametros, de forma a minimizar oé' erros - entre a

trajetoria prevista e a real,

- 15 -
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3 - Obtido o instante em que a atitude atinge o desvio maximo
permitido, procede-se a determinacao da manobra, que consiste em
se estabelecer. os instantes de .chaveamento e polaridades da
bobina. O torque magnético gerado orientara o satélite na atitude,

nominal novamente.

4 - Numa passagem do satélite SQbre uma estacao terrena, os instantes
de comutacao da bobina seriam armazenados a bordo para, no
instante apropriado, serem comandados pelo computador de bordo.

Efetuada a manobra, repetem-se os procedimentos.

Caso a atitude final nfo se encontre dentro do épontamehto
fino apds a manobra, pode-se efetuar uma segunda manobra com valores
mais proximos do nominal (pois a primeira manobra certamente levafé o
‘'satélite para a.regiio. de apontamento fino) e; portanto, de curta
duracao. O. interValo eﬁtre tais correcoes seria, auprincipio, fixado
pelo tempo necessario para se obter uﬁa boa estimativa da atitude

apos uma manobra.

0 controle da velocidade de rotacao do satélite deverd ser
‘efetuado de forma autonoma, ja que a rapidez da coﬁutagéo~da bobina
de plano -(responsavel por}tél controle) dificulta a_implementag§o de
um controle -com base na Terra. A;é o_pfesente mémentd,_a forma mais 
pratica de ée efetuar tal controle seria ; partir dé]sinai do eixo do
magnetometro ho_.planovde rotacao perpendicﬁlar ao eixo da hobina de
~ plano. Embéra .de fécil implementacao e construcao, tal controle tem
comd inconvenieﬁte principal.sef um ponto critico a falhas, causando

a perda da missao em caso de mal funcionamento.
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Nas simulacoes, o tempo necessario para levar a velocidade
angular do satélite de 8 a 12 rpm foi de 10 dias, utilizando-se uma
bobina de 0,5 Am?. Uma nova manobra seria necessiria apés 95 dias, o
que resulEaria em um fator de 127, éproximadamente, do tempo total da
missao gasto nas manobras de manutencao da 4rotag§o.' Supondo que :
exisfa uma relacao linear, se as manobras fossem realizadas a cada 30
dias (um tempo equivalente ao previsto para as manobras de
apontamgnto), seriam necgssérios 3,6 dias para se acelerar o satelite
de 9,7 a 10,3 rpm. Caso sé deseje que o intervalo de atuacio deste
controle seja compativel com as manobras de apoﬁtamento (cerca de 10
horas), . por resfrigaes de consumo de energia (ja que o magnetometro e
talvez o computador de bordq precisam permanecef ligados durante toda
a manobra), deve~se aumentar o mpmentd»magnético.da bobina de plano
para cerca de- 4 Am? , E claro, o coﬂsumo de energia sera o meémo,
porém a manobra serad realizada num tempo significativamente menor, o
.ﬁue se traduz por um menor intervalo no tempo em que a carga util

permanece desativada devido as manobras.




CAPITULO 4

VISIBILIDADE

Os angulos de contato do satélite com as estacoes, ou seja,
os angulos formados entre as direcoes estacao-satélite e o eixo de

rotacio sido esquematicamente mostrados nas Figuras 4.1 a 4.5.

_ As figuras mostram as zonas de silencio (hachuradas) do
.satélite, isto e, as regioes onde nio ha comunicacao com uma dada
estagﬁo{ou PCD, devido ao posicionamento' relativo do satélite com
respeito a estagao. Ao sobrevoar uma dessas regides, o satélite
formara com a estacdo um angulo menor que 10 graus (ou maior que 170
graus) e,  com isso, devido ao 1ldbulo das antenas, ocorre a perda do

sinal.

. Foi utilizada na geracao das figuras uma altitude orbital
‘média de 750 km, com circulos de visibilidadé de Cuiabd.e das PCD's
de O graué de elevacao minima. Considerou-se 4 PCD's supostamente.
localizadas em pontos 9xtremos do Brasil: Natal, Oiapoque, Porto Rico
e,Chﬁ{. As figuras diferenciam-se entre si comvfelagig a atitude do |
'.satélite:'a ﬁrimeira possui’declinag56~d6-¢ixo de rotacio de 90 graus
ré, nas demais, a declina¢§oié de 80 gfaus, com longitudes do eixo de

rotacao iguais a -56,1 graus (mesma }onéitude de _CUiabé), 33,9 ,
 123;9 e =-146,1 graus, 'reSpectivémente. As duatrd ultimas figuras
representam, portanto, situagaes extremas para o apontamento do eixo
de rotacao. Deve ser ressaltado que quando o saté;ite perde'contato

com Cuiaba - (ao sobrevoar a area com hachuras mais densas), deixa-se

- 19 -~
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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 siléncio de uma particular PCD (area
com hachuras menos densas). Neste caso, apenas o sinal da PCD deixara

de ser recebido em Cuiaba.

Outro fato: importante a ser observado € a rélativa
concentracao das zonas de silencio no sul do Bfasil. Fm virtude desta.
concent;agéo, a probabi}idade do satelite sobrevoar umé destas areas
sera maior para inclinacoes orbitais mais elevadas, pois as latitudes
maxima e minima atingidas pelo satélite em 6rbifaAséowamzmenteiguaié

a inclinacao orbital.
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.Fig._4.1 - Zonas'de.siIéncio;’para: a=0,38=090"

Fig. 4.2 - Zonas de siléncio, para: a’;'—56,10, § = 80°.
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Fig. 4.4 - Zonas de siléncib; para: O = '123;_90; S = 80°




Fig. 4.5 - Zonas'de»s_;il‘éncio, para: o = —146,10; 8 _.=.80°, .
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