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O tra~alho apresenta formulação de um simulador numé
rico do movimento e de observações de atitude para satélites a2)~~

ficiais terrestres. O objetivo é fornecer condições de teste para

procedimentos esta~~sticos de determinação de atitude. O modelo ma
temático de geraçãc de atitude é um modelo de corpo r{gido, incluirí

do os esforços de perturbação devidos à interação com o meio a~
biente. As observaç~es simuladas são do tipo: ângulos formados D~

los eixos x, y e z io sistema de coordenadas fixo no satélite com
os vetores satélite-Sol e satélite-Terra.

15. Observações Este tr~balho será apresentado no-VII Congresso Brasileiro

de Engenharia Mecâr.ica - COBEM 83 - Uberlândia, MG, de 13 a 16 i2 d~
zembro de 1983.
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SUMÁRIO

O trabalho apresenta formulação de um simulador num~ri
co do movimento e de observações de atitudepara sat~lites aE.

tificiais terrestres. O objetivo é fornecer condições de tes

te para procedimentos estatísticos de determinação de atitude.
O modelo matemático de geração de atitude é ummodelo de corpo

rígido, incluindo 05 esforços de perturbação devidos a intera
ção com o meio ambiente. As observações simuladas são do t!

po: ângulos formados pelos eixos x, y, e z do sistema de coorden!
das fixo no satélite com os vetores satélite-Sol e satélite
-Terra.

'SUMMARY

A numerical simulator Df 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

perturba tions due to interaction wi th the space enrironment.
The simulated data consist of sun angles measurements, which

are the arc-Iength separation between the attitude and the sun,

and nadir angles measurements which are the arc-Iength

separation between the attitude and the Center of Earth.



1. Introdução

As simulações do movimento e de observações de atitude

sao de grande valia para os testes de métodos de determina

ção, prevlsao, estimação e controle de atitude. o modelo mate

mático utilizado para realizar a simulação do movimento e ob

servações de atitude de um satélite artificial terrestre ba

seia-se no trabalho desenvolvido por Moro [1J.

Estas simulações são feitas integrando simultaneamente

as equações dinâmicas e cinemá ticas do mOVlmen to. As equações

dinânicas levam em consideração os torques [2] provenientes

das influências da atmosfera, da' radiação solar direta, do al

bedo terrestre, da radiação terrestre e do gradiente de gr~

vidade. As equações cinemáticas são representadas na forma d!
ferencial com a utilização, conveniente para o objetivo pro

posto, de quatérnions para a representação da atitude [3]. ~

conveniência do emprego de quatérnions é discutida, na Seção 2.

2. Pro~agaçã~ da Atitude

Supõe-se que se dispõe dos seguintes sistemas de coorde

nadas [1]:
a) CXYZ - Sistema de coordenadas geocêntrico, quase-inercial,

no qual o eixo X aponta para o Equinócio Vernal. Este si~

tema será _denomil!ado, do.ravante, Sistema Inercial.

b) Gxyz _ Sistema de coordenadas fixo no satélite, doravante

denominado Sistema :-'1óvel,com a origem no centro da massa,- ~ ~ ~
G, do satelíte e versores i, j e k.

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

eixos do Sistema Móvel.

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

ternos de suas componentes instantâneas no Sis~ema Móvel,

n = T-",
x

..•.

+ j "'y

..•.

+ k '"
z

(1)

...

vetar soma dos torques externos, L, atuantes no sátélite em

relação ao centro de massa G,

...i L
x

...
+ j L. Y

(2)
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momentoangulartotal,JG,dosatéliteemrelaçãoaocen

tro

demassaG,
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->- ->-->-

JG i Jx
+j Jy+kJ (3)z

->-

onde Jx'Jy
eJ

z'
componentesde
JG,
saodadaspor:

Jx

=Ixw Pxy
wPwz'

J -P
Wx

+I\i -PWz'x yxz yxyyyyz

(4)

sendo .Ix' Iy e Iz os momentos de inércia em relação aos eixos

x, y e z; Pxy' Pxz e Pyz os produtos de inércia relativos,re~

pectivamente, aos pares de eixos (xy), (xz) e (yz); e Xi,Yi,

Zi, i = 1,2,3, ...9 função dos momentos e produtos de inércia

e com a utilização do teorema da variação do momento da qua~

tidade de movimento,

(5)

verifica-se, através do trabalho [1], que as equações dinâmi

cas do movimento em torno do centro de massa do satélite p~

dem ser escritas na forma:

Wx
=XW W +Xw2+X'v2;-XWW+XW W~

+

1
XY 2Y 3X

••Yz 5X..

+

Xw2+XL+XaLX
-XL

z'6
Z 7Y 9

W

=Y W W +Y w2+Yw2+yw W +' Yw w+
Y

1 X Y2Y 3X
••Yz 5XZ

(6)
+ Y w2 + Y L + Y L - Y L .

6 Z 7 Y a x 9 z'

w
z Z w w + Z w2 + Z w2 + Z••WyWz + Z W WlXY 2Y 3X sx:

+ Z w2 + Z L' + Z L - Z L ;
6Z 7Y aX 9Z

+



sendo:

(7)

onde T ,T e T sao as componentes do torque resultante das
x y z

forças passivas, atuando respectivamente nos eixos x, y e z,

eU, U e U os torques ativos.
x y z

A escolha pela utilização de quatérnions deve-se aos

seguintes motivos [3]: não-existência de singularidades, nao

-existência de funções trigonométricas e regras convenientes

de produto para sucessivas rotações. Esses parâmetros são de

finidos por [3]:

ql = e 1 sen a2

a
q4 = cos (8)2

Os coeficientes (e , e , e ) são as componentes do. ve
-+ 1 2 3

tor unitirio, e, ao longo do eixo de rotação,. e a e o ângulo

de rotação.

As equações cinemáticas, colocadas em função dos qu~

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



3. Torques Ambientais (Passivos)

Os torques ambientais são sensivelmente dependentes da

assimetria tanto da forma quanto da massa do satélite.Satél!

tes altamente simétricos (cúbicos ou esféricos, por exemplo)

sofrem pertubações na atitude somente se o centro da massa

não coincidir com o centro geométrico. Para evitar que tais

perturbações prejudiquem a estabilização, procura-se, sempre

que possível construir satélites simétricos e com distribu!

ção d~ massa o mais uniforme possível. Nem sempre e possível

compensar todos os torques simultaneamente ou mesmo admitir

formas simétricas em virtude das características da missao.

Por outro lado, certos tipos de torques, como o gradiente de

gravidade, podem às vezes ser necessários para a estabilização

do satélite. ~estes casos, uma modelagem precisa dos torques

é imprescindível, fornecendo dados para as diversas fases da

análise, integração, lançamento e manutenção em órbita de um

satélite.

Em órbitas baixas (abaixo de 1OOOkm d~ aItitude)os pri!!.

cipais torques ambientais são: ·aerodinâmico, de radiação (s~

lar, albedo e radiação ou emissão terrestre) e gradiente de

gravidade. Os dois primeiros ~ependem da simetria de forma e
o último da distribuição de massa.

O torque aerodinâmico e dado por:

MA = J M x [(Pt cotgS - Pn)n + Pt cossecS ~
A

ldA,
J

onde a integral é efetuada sobre toda a área A externa do s~

télite e ~ é o vetor posição do elemento de área dA,cuja nor

mal é n, no sistema Gxyz; ~ e a velocidade da atmosfera em re
->-

lação .ao satélite, no mesmo sistema; e S é o ângulo entre n
->-

e u [2]; P e Pt são tensões na direção normal (pressão) e. n
tangencial (cisalhamento), respectivamente, obtidas teorica

mente mediante o emprego da teoria molecular dos gases. Pn e

Pt dependem, entre outros fatores, de S, da razão entre a
temperatura do elemento dA e a temperatura da atmosfera, da

magnitude de ~ e da densidade e na massa molecular média 10
cal da atmosfera e também, de coeficientes que traduzem o ti

po de colisão entre as moléculas da atmosfera e a superfície



do satélite, estendendo-se da colisão totalmente especular

até a perfeitamente difusa [4].

Devido ao comportamento exponencial da densidade com a

aItitude, o torque aerodinâmico é dominante até os BOOkm apr~

ximadamente. A partir daí, a radiação solar passa a ser a

mais significativa perturbação na atitude. O torque de pre~

são de radiação tem uma expressão idêntica ao aerodinâmico,

mas aqui o a é o ângulo entre n e a direção do Sol~. Pn e

Pt dependem da constante solar, de a, da distância Terra-Sol,
dos coeficientes de reflectância, especularidade e emitância,

além da temperatura de cada elemento dA [2].
O albedo terrestre (radiação solar refletida pela Terra)

representa aproximadamente 0,1 da radiação 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 região terrestre visí

vel está iluminada pelo Sol e outras em que está na sombra.

A radiação terrestre é a emissão infra-verfuelha pela superfí

cie da Terra e, da mesma forma que o albedo, o torque devido

~a esse efeito é bastante reduzido. Ambos, albedo e emissão

terrestre, são obtidos utilizando a relação que fornece o to!.

que de pressão de radiação, e, em seguida, considerando que
a ~onte emissora não mais é o Sol, mas um elemento de super

fície terrestre, integra-se sobre a região da Terea vista p~

10 satélite [5].

O torque do gradiente de gravidade é provocado pela v~

riação da força gravitacional com a altitude, fazendo com

que diferentes partes do satélite sofram diferentes acelera

ções. Esse torque depende, portanto, da altitude, da distri

buiçãu da massa e da orientação do satélite. Supondo que o

sistema Gxyz coincida com o sistema dos eixos principais de

inércia I ,I e I , o torque devido ao gradiente de gravid~
1 2 3

de tornaa forma:

1- ..•. ..•. ..•. 1311 a a (I _ I )i + a a (I - I )j + a a (I - I )k ,
M3 _ 2 3 3 2 1 3 1 3 1 2 2 1 _

.. + ..•
onde II e a constante gravltaclonal, r e o vetor do centro da

Terra ao centro da massado~satélite e a , a e a sao os se1 2 3



..•.

nos diretores de r no Sistema Gxyz.

4. Obtenção da Atitude

A matriz de rotação ~ a principal grandeza para a esp~

cificação da orientação de um corpo rígido [3]. A atitude do

sat~lite ~ representada pela matriz de rotação, aqui denomi

nada Q, que permite o conhecimento da orientação do Sistema

Móvel em relação ao Sistema Inercial atrav~s da relação:

T T
(x,y,z) = Q(X,Y,Z)

A matriz Q, em função dós quatérnions, e dada por:

(12)

onde:

Q 1 ,2,3 , (13)

q 2 (q q q q ); q _ q 2·+ q 2 q 2 + q 2;q 2 (q q + q q );21 1 2 3 4 22= 1 2 3 4 23 2 3 1 4

q = 2 (q q + q q ); q = 2 (q q _ q q ); q = _ q 2 _ q 2+q2 + q 2.31 1 3 2 4 32 2 3 1 4 33 1 2 3 4

S. Geração de Observações

As observações efetuadas por sensores de atitude devem

ser modeladas de acordo com o tipo de observação efetuada.Um

estudo detalhado sobre sensores pode ser encontrado em Wertz

[3] .
Um conjunto de sensores solares e de sensores de hori

zonte infravermelho fornecem, respectiva~ente, após pre-pr~

cessamento, os ângulos da diração do Sol e do centro da Ter

ra nos eixos do Sistema Móvel. A modelagem das medidas e ba

seadas na equaçao escatar:

y = h (x , t) , (14 )

onde y ~ o valor da observação; h é a função não-linear em

x, que caracteriza o modelo de observaçãQ; e x ~ o vetor de



estado do satélite.

Existem várias fontes de erro que influem na qualidade

dos valores das medidas, sendo a maioria delas diretamen te r~

lacionada ao equipamento utilizado. Assim, a cada sensor e a

cada medida realizada está associada um erro devido ao eq~l

pamento, leitura ou conversão de dados, modelagem do observ!

dor, tendenciosidade do sensor, erros relativísticos de cor

reção do tempo, etc ... Admitindo que os erros tendenciosos

tenham sido eliminados por calibração, uma -maneira simples

de simular as observações é corrompê-Ias com um ruído gau~

siano de média nula e variância unitária, multiplicada pe:o

desvio padrão correspondente.

A geração das observações e efetuada por meio da eq~a

çao:

Y Yr + (ruído).a,

onde Y é a observação simulada; Yr é a observação determin:~
tica obtida através do estado simulado com o modelo mate~i:i

co do satélite (Sistemas (6) e (9)); ruído é a variável gau~

siana de média nula e variância unitária; e cr é o desvio pa

drão do sensor, relativo ã observação e que exprime os vários

tipos de erros que podem ocorrer. Maiores detalhes podem ser

obtidos no trabalho de Kuga [6] que usa tal esquema para ge

raçao de observações.

Considerando o vetor posição (XG,YG,ZG) do satélite e

o vetor (51,52,53) satélite-501, os ângulos (Y , Y ; Y ,r1 r2 rJ
Y , Y , Y ) formados, respectivamente, entre os eixos (x,r.. rs r6
y,z) e os vetores satélite-Terra e o satélite-Sol são dados

pelas fórmulas [1]:

yr1 = cos-1[-(XGq11 + YGq12 + 2Gq 13)// x~ + YG + ZG ' ] ; _

cos-1[_(5 q + 5 q + 5 .q )i/52 + 52 + 52'];1 11 2 12 3 13 1 2 3



'6. Exemplo

O procedimento aqui formulado foi testado para o sat~

lite apresentado na Figura 1. As principais características

deste satélite são dadas a seguir:

a) Elementos keplerianos correspondentes a data do início da

simulação:

6628,158km;0,003;ioa e= 41,96 ;

ri

o
145,950;M270 180175,94 ; w= =, ,

onde:
a

-eosemi-eixomaiordaórbita;

e - e a excentricidade;

i - e a indicação da órbita;

ri - e a ascenção reta do nado ascendente;

w - e o argumento do perigeu; e

M - e a anomalia média.

b) Data das efemérides:

ano - 1981; mes - 11; dia - 24;

hora - 16; minutos - O; e segundos - O.

c) Relação aerea sobre a massa, A/M:

A/M = 0~0076 kg/m2•

d) Momentos de inércia:

10,135kg.m2•



e) Produtos de inércia:

P
xz

Z'
Zl

.~
~

~
I~

Fig. 1. Satélite exemplo.

A simulação do movimento e de observações de atitude

foi realizada para um intervalo de tempo de 780 segundos e

foram levadas em consideração as influências da atmosfera,

da radiação solar direta e gradiente de gravidade. Conside

ram sensores com precisão de 0,,0. Na Tabela 1 são aprese~

tados os resultados obtidos para a valocidade angular, os

quatérnions e as observações.



,I

Tabela 1. Resultados.

THII'O Pqrq1q2q,q~Y1Y2Y,Y~Y,Y6

SEGU:-J

(10·')(10·')(1O·')
rad

radradrad radradnos raJ/srad/srad/s

0,0

0,00,00,00,00,00,00,0-
..---

60,0
-0,514·1,140,0392-0,008-0,0170,00100,99981,0130,91082,1982,0872,4961,923

120,0
-1,02-2,440,0737-0,031-0,0700,00230,99701,1540,83742,2432,1322,6481,903

180
-1,53-3,890,0968-0,069-0,1640·,0052.0,98401,3450,73252,25?2,2062,4271,853

240,0
-1,97-5,330,1085-0,119-0,2990,00910,94681,5720,59272,1632,2952,3841,753

300,0
-2,22-6,380,1080-0,176-0,4600,01440,87011,7880,43781,9442,3532,3581,599

360,0
.2,29-6,820,0860-0,229-0,6220,02050,74801,9060,34201,6352,3242,3651,416

420,0
-2,30-6,860,0370-0,272-0,7610,02580,58801,8620,40211,3012,1992,4091,247

480,0
-2,22-6,72.0,040-0,300-0,8650,02880,40151,6660,56971,°112,0192,4901,133

540,0
-1,72·5,96-0,121-0,311-0,9260,03310;21091,391° ,74300,8601,8332,5871,094

600,0
-0,78-4,53-0,185-0,306-0,9500,04550,05041,1220,86340,8971,6772,6611,104

660,0
0,40·2,81-0,225-0,29'4.0,9510,0730-0,0560,9160,91971,0331,5682,6741,103

720,0
1,67-1,17-0,262-0,284.0,9450,1201-o, 1030,7870,93101,1801,4992,6111,046

780,0
3,090,40-0,311-0,282.0,9360,1910.0,0920,7200,92131,3051,4732,4óll0,970



7. Conclusões

o trabalho realizado satisfaz os objetivos proposto,

tendo já sido utilizado no trabalho desenvolvido por Lopes[7].

Além de satisfazer os objetivos propostos, o trabalho

possibilita, através de reali:ações de testes, analisar a i~

fluência dos diversos torques ambientais no movimento do sat~

lite..0 conhecimento e a análise destes torques são de gran

de importância na formulação das leis de controle de atitude.
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