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SUMARIO

‘Q-trabalho apresenta formulacdo de um simulador numéri
co do movimento e de observacdes de atitude para satélites ar
tificiais terrestres. O objetivo & fornecer condigoes de tes
. te para procedimentos estatisticos de determinacdo de atitude.
0 modelo matematico de geracdo de atitude € ummodelo de corpo
. rigido, incluindo os esforgos de perturbacdo devidos a intera
¢do com o meio ambiente. As observacoes simuladas sao do ti
po: angulos formados pelos eixos x,y, e zdo sistema de coordena
das fixo no satélite com os vetores satélite-Sol e satélite

-Terra.
‘SUMMARY

A numerical simulator of attitude motion and related
observations for Earth artificial satellites is presented. The
purpose is to provide test conditions for a attitude
determination using statistical procedures. The mathematical
model of the attitude is a rigid body one and includes the
perturbations due to interactionwith the space enrironment.
The simulated data consist of sun angles measurements, which
are the arc-length separation between the attitude and the sun,
andnadiranglesmeasurementsWhicharethearh—length
separation between the attitude and the Center of Earth.




1. Introducao

As simulacdes do movimento e de observacoes de atitude
sao de grande valia para os testes de métodos de determina
¢cao, previsao, estimacio e controle de atitude. O modelo mate
matico utilizado para realizar a simulacdo do movimento e ob
servacoes de atitude de um satélite artificial terrestre ba
seia-se no trabalho desenvolvido por Moro [(1].

Estas simulacoes sdo feitas integrando simultaneamente
as equacgoes dinamicas e cinematicas do movimento. As equagoes
dinamicas levam em consideracao os torques {2] provenientes
das influencias da atmosfera, da radiacdo solar direta, doal
bedo terrestre, da radiacio terrestre e do gradiente de gra
vidade. As equacoes cinematicas sdo representadas na forma di
ferencial com a utilizac@o, conveniente para o objetivo pro
posto; de quatérnions para a representacdo da atitude [3]. A

conveniéncia do,emprego<dequatérnions & discutida na Segao 2.

2. Propagacdo da Atitude

‘ Supoe-~-se que se dispoe doé seguintes sistemas de coorde

nadas [1]: ' ‘

a) CXYZ - Sistema de coordenadas geocéntrico,quase—inercial,
no qual o eixo X aponta para o0 Equindcio Vernal. Este sis

- tema sera denominado, doravante, Sistema Inercial.

b) Gxyz - Sistema de coordenadas fixo no satélite, doravante
denominado Sistema Mével, com a origem no centrodamassa,
G, do satélite e versores i, 5 e k.

c) Ox'y'z' - Sistema de eixos paralelos aos correspondentes
eixos do Sistema Movel.

Considerando [1]: velocidade angular, 5, do satélite em

termos de suas componentes instantaneas no Sistema Movel,

>
§=1wx+jw + kw_ Q)

-> . - .
vetor soma dos torques externos, L, .atuantes no satélite em

relacao ao centro de massa G,

f:ILx+.j*Ly+i(»Lz;‘ (2)




e momento angular total, 36’ do satélite em relacdo ao cen

tro de massa G,

> > ->
JG=iJ +jJ +kJ ’ (3)

4)

sendo I, Iy e I, os momentos de inércia em relacdo aos eixos
X, y e z; ny, Pyo € Pyz 0os produtos de inérciarelativos,rei
pectivamente, aos pares de eixos (xy), (xz) e (yz); e Xj,Y4,
Z3, i =1,2,3,...9 funcao dos momentos e produtos de inércia
e com a utilizacdao do teorema da variacao do momento da quan

.

tidade de movimento,

(5)

verifica-se, através do trabalho [1], que as equacdes dinémi
cas do movimento em torno do centro de massa do satélite po

dem ser escritas na forma:

(6)
+Yw;+YL + YL - YL




sendo:

L =T +U_ el =T_ +U (7)

X X x* Ty y y z z 2z’
onde T, Ty e T, sdao as componentes do torque resultante das
forgcas passivas, atuando respectivamente nos eixos x, y e z,
e Ux’ U e Uz os torques ativos.

A escolha pela utilizacdo de quatérnions deve-se aos
seguintes motivos [3]: ndo-existéncia de singularidades, nao
-existéncia de funcoes trigonométricas e regras convenientes
de produto para sucessivas rotacbes. Esses parametros sao de

finidos por [3]:

(8)

a a o
q =¢€ sen - ; qQ =¢€ sen — ; qQ =¢€ sen — ; qQ = COS
1 1 2 2 2 2 3 3 2 . b

N R

Os coeficientes (e , e , e ) sdao as componentes do, ve
1 2 -

- . -> . 3 - - -~
tor unitario, e, ao longo do eixo de rotacao,. e a e o angulo

de rotacao. )
As equacodes cinematicas, colocadas em funcao dos qua

térnions [1], [3], s3ao escritas na forma:

44 _ 4 g, (9
dt )
onde:
T
q=10(00@,9a9,9,9), (10)
1 2 3 4
( 0 W, -wy wx
w 0 W W
A=q 7 : oY (n
w -W 0 w .
y X z
L -wx. -wy —wz 0 J

Portanto, os sistemas (6) e (9) fornecem o modelo mate

matico para a propagacao da atitude.




3. Torques Ambientais (Passivos)

Os torques ambientais sao sensivelmente dependentes da
assimetria tanto da forma quanto da massa do satélite.Satéli
tes altamente simétricos (cibicos ou esféricos, por exemplo)
sofrem pertubagaes na atitude somente se o centro da massa
nao coincidir com o centro geométrico. Para evitar que tais
perturbacoes prejudiquem a estabilizagdo, procura-se, sempre
que possivel construir satélites simétricos e com distribui
cao de massa o mais uniforme possivel. Nem sempre € possivel
compensar todos os torques simultaneamente ou mesmo admitir
formas simétricas em virtude das caracteristicas da missao.
Por outro lado, certos tipos de torques, COmo O gradiente de
gravidade, podemas vezes ser necessarios para a estabilizacao
do satélite. Nestes casos, uma modelagem precisa dos torques
& imprescindivel, fornecendo dados para as diversas fases da
analise, integragao, langcamento e manutenciao em orbita de um
satélite.

Em orbitas baixas (abaixo de 1000kmde altitude)os prin
cipais torques ambientais sdo:-aerodinamico, de radiagdo (so
lar, albedo e radiagao ou emissdo terrestre) e gradiente de
gravidade. Os dois primeiros dependem da simetria de forma e
o Gltimo da distribuicdao de massa. )

0 torque aerodindmico € dado por:

ﬁA = f M x I-(Pt cotgo - Pn)ﬁ + Pt cossect u ]dA,
A
onde a integral & efetuada sobre toda a area A externa do sa
télite e T & o vetor posicdo do elemento de area dA,cuja nor
mal & n, no sistema Gxyz; U é a velocidade da atmosfera emre
lacdo ao satélite, no mesmo sistema; e © € o angulo entre n
e.ﬁ (21; Pn e Pt sio tensdes na direcdo normal (pressado) e
tangencial (cisalhamento), respectivamente, obtidas teorica
mente mediante o emprego da teoria molecular dos gases. Pn e
Pt dependem, entre outros fatores, de 6, da razao entre a
temperatura do elemento dA e a temperatura da atmosfera, da
magnitude de % e da densidade e na massa molecular média lo
cal da atmosfera e também, de coeficientes que traduzem o ti
po de colisao entre as moléculas da atmosfera e a superficie




do satélite, estendendo-se da colisdao totalmente especular
até a perfeitamente difusa [4].

Devido ao comportamento exponencial da densidade com a
altitude, o torque aerodinamico é dominante até os 800km apro
ximadamente. A partir dai, a radiacao solar passa a ser a
mais significativa perturbacdo na atitude. O torque de pres
sao de radiacio tem uma expressdo identica ao aerodinamico,
mas aqui o 8 € o angulo entre n e a direcdo do Sol 4. Pn e
Pt dependem da constante solar, de 6, da distancia Terra-Sol,
dos coeficientes de reflectancia, especularidadee emitancia,
além da temperatura de cada elemento dA [2].

p albedo terrestre (radiacdo solar refletida pela Terra)
representa aproximadamente 0,1 da radiagdo total que atinge
o satélite, por isso o torque devido a esse efeito torna-se
bastante reduzido. Isto se acentua ainda mais considerando
que o satélite passa por locais onde a regido terrestre visi
vel esta iluminada pelo Sol e outras em que esta na sombra.
A radiacdo terrestre € a emisséo infra-vermelha pela superfl
cie da Terra e, da mesma forma que o albedo,vé torque devido
.a esse efeito & bastante reduzido. Ambos, albedo e emissao
terrestre, sao obtidos utilizando a relacao que forneceo tor
que de pressao de radiacdao, e, em seguida, considerando que
a fonte emissora niao mais € o Sol, mas um elemento de super
ficie terrestre, integra-se sobre a regiao da Terea vista pe
lo satelite [5].

0 torque do gradiente de gravidade € provocado pela va
riacdo da forgca gravitacional com a altitude, fazendo com
que diferentes partes do satélite sofram diferentes acelera
coes. Esse torque depende, portanto, da altitude, da distri
buicio da massa e da orientacao do satéelite. Supondo que o
sistema Gxyz coincida com o sistema dos eixos principais de
inércia 11’ I2 e Ia, o torque devido ao gradiente de gravida

de toma a forma: -

- > ->
EZG=-E—‘1 aa(I-I)i+aa('I—I)j+aa(I-I)'IE-I,
M3 o2 3 s 2 13 1 3 12 2 17

& .

onde u & a constante gravitacional, T € o vetor do centro da
Terra ao centro da massa do-satélite e a,a ea sao os se
2 3




. -+ .
nos diretores de r no Sistema Gxyz.

4, Obtencao da Atitude

A matriz de rotacdo & a principal grandeza para a espe
cificacdao da orientacao de um corpo rigido [3]. A atitude do
satélite é representada pela matriz de rotag¢do, aqui denomi
nada Q, que permite o conhecimento da orientacao do Sistema
Movel em relacdo ao Sistema Inercial através da relacdo:

(x,y,2) 7 = Q.(X,Y,Z)T ' (12)
A matriz Q, em funcdo dos quatérnions, & dada por:
Q= {aq; }, 1,5 = 1,2,3, " _ (13)
onde:
a = a: -'qi ; qj +a?; q = 2(qq, + qaq“);q“?Z (a.q,-q,a);
q, = 2(aa,-q.9); q,,= - a*+q;-q2+q’q,=2(qq +q.9a);

= : = F - . =-q2 .qg? 2 2
a,, 2(q1q3+q2qh),q32 2(q,a, qq);a,,=-d4 -4d4;+4,+q_.

5. Geracao de Observagoes

As observacdoes efetuadas por sensores de atitude devem
* ser modeladas de acordo com o tipo de observacio efetuada.Um
estudo detalhado sobre sensores pode ser encontrado em Wert:
[31.

Um conjunto de sensores solares e de sensores de hori
zonte infravermelho fornecem, respectivamente, apos pré-pro
cessamento, os angulos da diracao do Sol e do centro da Ter
ra nos eixos do Sistema Movel. A modelagem das medidas é‘ ba

seadas na equagio escaLar:(
y = hix,t), (14)

onde y € o valor da observacgao; h € a funcao nao-linear em
X, que caracteriza o modelo de observagda; e x € o vetor de




estado do satélite.

Existem virias fontes de erro que influem na qualidade
dos valores das medidas, sendo a maioria delas diretamente re
lacionada ao equipamento utilizado. Assim, a cada sensor e &
cada medida realizada estd associada um erro devido ao equi
pamento, leitura ou conversao de dados, modelagem do observa
dor, tendenciosidade do sensor, erros relativisticos de cor
recao do tempo, etc... Admitindo que os erros tendenciosos
tenham sido eliminados por calibracao, uma maneira simples
de simular as observacdoes & corrompé-las com um ruido  gaus
siano de média nula e variancia unitaria, multiplicada pelo
desvio padrao correspondente.

A geracdo das observacdes €& efetuada por meio da eaqua

cao:
Y =Y o+ (ruido) .o, (13)

onde Y é a observacdo simulada; Y. & a observacdo determinis
tica obtida através do estado simulado com o modelo matemi:zi
co do satélite (Sistemas (6) e (9)); ruido & a variavel gaus
siana de média nula e variancia unitdria; e o € o desvio »Da
drio do sensor, relativo i observacdo e que exprime os varios
tipos de erros que podem ocorrer. Maiores detalhes podem ser
obtidos no trabalho de Kuga [6] que usa tal esquema para ze
racdao de observagoes.

Considerando o vetor posicdo (XG,YG,ZG) do satélite e
o vetor (S,,S,,S,) satélite-Sol, os angulos (Yo,» Yoo Yoo
Yru’ Yrs’ Yrs) formados, respectivamente, entre os eixos (X,
y,z) e os vetores satélite-Terra e o satélite-Sol sdo dados

pelas formulas [1]:

le = cos"l[-(Xan-rYqu2 +ZGq13)/V #é-+Yé-+Zé I
Yo, =‘cos'1[i(XGq21+ YGq22f Zqua)/V Xé-+Yé-+Zé'];
Y., = cos'l[-(XGq31+YGq32 +Zga /Y Xé-+Yé +Zé'];
Y, =cosT'(-(Sq_ +‘szq12 . Sa.q“)/l/ ST 45+ Sj' 1s




- -1 2 2 2 .
Y., = cos '] (slqz'1 + $2q22 + ssqza)// s1 +52 +33 1;

_ -1 ) 2 2 2' .
Yrs = cos [(Slq31-+szq32-+53q33)/ Sl-+52-+53 Iy (16)
6. Exemplo

0 procedimento aqui formulado foi testado para o sate
lite apresentado na Figura 1. As principais caracteristicas
deste satélite sao dadas a seguir:

a) Elementos keplerianos correspondentes 3 data do inicio da

simulacado:

6628,158km; e = 0,003; i = 41,96°;

)
It

175,94°%; w = 145,95°; M = 27°,18°,

Q =
onde:
a - & o semi-eixo maior da &rbita;
e - ¢&a excentricidade;
i - € a indicacdo da o6rbita;
Q - € a ascencdo reta do nodo ascendente;
W - € o argumento do perigeu; e
M - &€ a anomalia média.

b) Data das efemérides:
ano - 1981; mes - 11; dia - 24;
hora - 16; minutos -.O; e segundos - 0.
¢) Relacdo aérea sobre a massa, A/M:

A/M = 0,0076 kg/m?2.

d) Momentos de inércia:

]

I_ = 323,39kg.m?; I 324,06kg.m?; I, = 10,135kg.m2.

X y




e) Produtos de inércia:

- - 2. - 2. - 2
Py = -0,07kg.m?; P, = 0,137kg.m?; P, = 0,111kg.n’.

Fig. 1. Satélite exemplo.

A simulacio do movimento e de observagoes de atitude
foi realizada para um intervalo de tempo de 780 segundos e
foram levadas em consideracao as influéncias da atmosfera,

da radiacdao solar direta e gradiente de gravidade. Conside
ram sensores com precisao de 0,1°. Na Tabela 1 sao apresen
tados os resultados obtidos para a valocidade angular, 0s

quatérnions e as observagoes.




Tabela 1. Resultados.

TEMPO P q r q, q, Ay q, b Y, Yy Y Ys Y
- -3 -

SEGUY | (10 ’) (o | o ’) rad rad rad rad rad rad
DoS rad/s rad/s rad/s

0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 - - - - - -
60,0 | -0,514§-1,14 1 0,0392(-0,008]-0,017|0,0010 0,999811,013,0,9108{2,198} 2,087 |2,496]1,923
120,0 § -1,02 | -2,44} 0,0737[-0,031[-0,070|0,0023| 0,9970|1,154{0,8374 (2,243} 2,132 |2,0648]1,903
180 -1,53 1-3,89 0,0968/-0,069-0,164|0,0052| 0,98401,345{0,7325|2,252| 2,206 |2,427]1,853
240,0 -1,97 -5,33 | 0,1085{-0,119(-0,299{0,0091| 0,9468 1,572(0,5927(2,163| 2,295 {2,384 1',753
300,0 } -2,22 'f -6,38 | 0,1080]/-0,176]/-0,460/0,0144) 0,8701{1,788(0,43781,944| 2,353 {2,358{1,599
360,0 | -2,29 | -6,82| 0,0860]-0,220 -0,622(0,0205| 0,7480)1,906)0,3420}1,635] 2,324 [2,365/1,416
420,0 | -2,30 -6,86 | 0,0370|-0,272]-0,761{0,0258 0,5880)1,862/0,4021}1,301 2,199 12,409]1,247
480,0 | -2,22 -6,72 [-0,040 |-0,300{-0,865 0,0288| 0,4015(1,666|0,5697]1,011 2,019 12,490)1,133
540,0 {-1,72 [-5,96 }-0,121 |-0,311}-0,926(0,0331| 0,2109{1,391|0,7430{0,860| 1,833 |2,5871,094
600,0 | -0,78 -4,531-0,185 1-0,306(-0,950(0,0455{ 0,0504 1,12210,8634(0,897 1,'677 2,661)1,104
660,0 | 0,40 | -2,81 {-0,225 [-0,294(-0,951]0,0730 -0,056 10,916(0,9197(1,033| 1,568 [2,674{1,103
720,0 1,67 -1,17 {-0,262 |-0,2841-0,945/0,1201 (-0, 103 0,787(0,931041,180( 1,499 |2,611]1,046
780,0 3,09 0,40 }-0,311 |-0,282]-.0,936/0,1910]-0,092 0,720{0,92131,305( 1,473 [2,4681{0,970




7. Conclusoes

0 trabalho realizado satisfaz os objetivos proposto,

tendo ja sido utilizado no trabalho desenvolvido por Lopes(7].

Alem de satisfazer os objetivos propostos, o trabalho

possibilita, através de realizagoes de testes, analisar a in
fluéncia dos diversos torques ambientais no movimento do saté
lite..0 conhecimento e a analise destes torques sao de gran
de importancia na formulacao das leis de controle de atitude.
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